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Sommario 
L’obiettivo principale della presente tesi è l'analisi di affidabilità e sicurezza di 
sistemi di comando di volo elettromeccanici per Medium Altitude Long Endurance 
Unmanned Aerial Vehicle (MALE UAV). In effetti, l’uso di attuatori elettromeccanici 
per i comandi primari dei velivoli offre una serie di vantaggi in termini di prestazioni, 
ecocompatibilità, riduzione dei costi e dei pesi, ma restano aperte molte problematiche 
legate all’affidabilità del sistema. Per tale ragione, lo studio è stato focalizzato su 
velivoli a pilotaggio remoto, per i quali i requisiti in termini di affidabilità e sicurezza 
sono più rilassati.  
Lo studio di affidabilità svolto mira a fornire una stima del failure-rate dell’EMA 
(Electro-Mechanical Actuator), valutando gli effetti di temperatura, carico e ambiente 
operativo. Perciò è necessaria la definizione di una missione di riferimento. Inoltre con 
l’ausilio di una definizione di architettura di comandi di volo legata ad un velivolo di 
riferimento (P.1HH, Piaggio Aerospace) è possibile fare stime più coerenti per 
l’impiego.  
I modelli di predizione di affidabilità sono stati, in parte, ricavati da manuali militari 
(MIL-HDBK-217F, MIL-HDBK-338B) e in alcuni casi adattati utilizzando linee guida 
più recenti (ANSI-VITA-51.1) o sviluppati per gli obiettivi del lavoro a causa della 
mancanza di dati. Per i requisiti di sicurezza del volo degli UAV sono state utilizzate 
normative e circolari di riferimento (AER.P-6B, Bozza circolare ENAC).  
E’ stato implementato il modello su un codice di programmazione (Matlab), 
permettendo lo studio del failure-rate dell’EMA su un vasto campo di applicazione. Si 
conclude con le stime di affidabilità dell’attuatore e la valutazione dei requisiti di 
sicurezza delle architetture di comandi di volo proposte. 
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Introduzione 
Il presente lavoro di tesi ha come obiettivo l’analisi di affidabilità e sicurezza di 
sistemi di comando di volo elettromeccanici per MALE UAV (Medium Altitude Long 
Endurance, Unmanned Aerial Vehicle). 
I dati di specifica attorno ai quali il lavoro si è sviluppato sono ipotizzati in modo 
da simulare una reale esigenza di progettazione.  
L’uso di attuatori elettromeccanici (Electro-Mechanical Actuators, EMAs) per la 
movimentazione delle superfici di controllo primarie è una novità nel campo degli 
impianti di bordo di aerei civili o militari, ma è una realtà per mezzi aerei a pilotaggio 
remoto.  
Nella prima fase del lavoro si è formulata una specifica per l’individuazione dei 
componenti, scomponendo l’attuatore in quattro moduli: motore elettrico, elettronica di 
potenza, elettronica di controllo e trasmissione meccanica. La fase successiva ha visto 
la definizione dei componenti dell'attuatore ovvero: motore elettrico BLACM, scheda di 
potenza, sensori, scheda di controllo, riduttore epicicloidale e vite di manovra a rulli 
satelliti. Definita la specifica, è stato possibile selezionare i componenti da catalogo e 
passare alla realizzazione del modello matematico per la Reliability Prediction 
dell’intero sistema. 
In seguito, la necessità di definire il velivolo di riferimento e le condizioni 
operative hanno contribuito allo sviluppo del lavoro affinché fosse elaborata una reale 
predizione di affidabilità.  
In particolare, l'analisi di affidabilità è stata effettuata mediante un modello di 
calcolo del failure-rate dei sotto componenti costituenti i moduli del prototipo EMA. Per 
la sezione elettrica/elettronica, il modello si è riferito a normative di uso militare, 
opportunamente aggiornate da report d’ultima pubblicazione, i quali rendono i dati più 
affidabili. Per la sezione meccanica, non avendo linee guida specifiche, è stato 
necessario sviluppare un modello di calcolo. 
Il modello, è stato poi, implementato in ambiente Matlab dove è stata effettuata 
una serie di simulazioni di calcolo del failure-rate dei singoli moduli. Si è partiti da un 
modello a temperatura e condizioni di carico fissati per poi riferire l’analisi all’intera 
missione di volo. 
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Infine, i dati ottenuti ci hanno mostrato come un’architettura Simplex 
dell'attuatore (priva di ridondanze), porti ad un valore inaccettabile dell’affidabilità.  
Le superfici primarie di controllo sono tutte critiche dal punto di vista della 
sicurezza del volo e quindi necessitano di una filosofia di progetto Fault-Tolerant. Per 
ottemperare al requisito Fault-Tolerant si fa ricorso alla ridondanza delle superfici o 
dell’attuatore stesso. A tal proposito sono state studiate due architetture di comando di 
volo. Ciascuna di esse ha i propri dispositivi fault-compensation che, aggiunti 
all’architettura definitiva dell’EMA, contribuiscono a gestire le ridondanze, migliorando 
l’affidabilità e la sicurezza a livello sistema di comandi di volo elettromeccanici. 
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1 Problematiche di affidabilità per attuatori elettromeccanici 
di impiego aeronautico 
 
1.1 Concezione “All-Electric” nel progetto dei velivoli 
Le soluzioni tecnologiche tradizionalmente utilizzate per gli impianti di bordo dei 
velivoli prevedono l’uso di sistemi a potenza idraulica, elettrica, pneumatica e 
meccanica. 
L’attuale tendenza nel settore aeronautico, è quella di un sempre maggior utilizzo di 
potenza elettrica per alimentare il maggior numero possibile di sistemi e sottosistemi, 
andando a rimpiazzare gli impianti pneumatici e quelli idraulici.  
Da tale esigenza prende spunto una tendenza progettuale nota come “All-Electric 
Aircraft” (AEA) secondo la quale tutti i sistemi di bordo possono esser progettati come 
utenze dell’impianto elettrico. In tale contesto, notevoli sforzi sono stati fatti dalla 
ricerca per lo sviluppo di attuatori elettromeccanici (Electro-Mechanical Actuators, 
EMAs) allo scopo di sostituire i tradizionali attuatori servoidraulici nella 
movimentazione dei comandi di volo, sia primari che secondari, con l’obiettivo di 
ottenere sistemi di controllo cosiddetti Power-By-Wire (PBW), alternativi ai tradizionali 
Fly-By-Wire (FBW), basati sull’uso di attuatori idraulici. 
L’attenzione nel passaggio ad un velivolo “All-Electric” viene focalizzata 
sull’affidabilità del sistema elettrico, sulla ridondanza necessaria del sistema di 
attuazione per la sicurezza in volo, sulla rigidezza del sistema stesso, sulla capacità 
termica e sulla dissipazione del calore e sul raggiungimento delle medesime prestazioni 
della sua controparte idraulica.  
Gli obiettivi che si vuol tentare di raggiungere con l’adozione dei sistemi elettrici di 
attuazione sono: 
Riduzione del peso a “livello velivolo”; 
La sostituzione dell'impianto idraulico e di quello pneumatico con una soluzione 
elettrica riduce drasticamente il peso e l'ingombro complessivo delle installazioni. Per 
ottenere tale vantaggio si deve però adottare una strategia di gestione dell’energia 
elettrica, il Power Management System, capace di ottimizzare i flussi di potenza verso 
le utenze. Una logica di gestione della potenza permette infatti di indirizzare in modo 
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mirato l'energia alle utenze, minimizzando così le dimensioni dei generatori elettrici di 
bordo. 
Migliore manutenibilità  
L'unificazione del tipo di alimentazione degli attuatori di bordo si riflette in una minore 
necessità di personale e attrezzature destinate alla manutenzione. La modularità 
ottenibile con l'approccio “All-Electric” permette inoltre di ridurre i tempi necessari per 
la manutenzione e abbatte la quantità di ricambi da acquistare. Ulteriore aspetto 
favorevole è la migliorata capacità di controllo delle avarie realizzata da un sistema di 
diagnostica centralizzato. 
Migliore affidabilità  
La rimozione di elementi dell'impianto idraulico che devono essere attivi per l'intera 
durata del volo riduce la probabilità di guasto del sistema. Nel sistema elettrico 
l'attuatore assorbe potenza solo quando si deve eseguire il comando. Un effetto benefico 
sull’affidabilità è dato anche dalla differenziazione delle fonti di energia che elimina 
cause comuni di guasto. 
Sicurezza  
Per velivoli militari l’eliminazione dell’impianto idraulico implica il vantaggio di non 
avere la necessità di condotti pressurizzati con fluidi infiammabili ad elevate 
temperature, con conseguente diminuzione del rischio di incendi. Ciò comporta la 
possibilità di avere soluzioni strutturali che non necessitano di avanzati sistemi di 
protezione nei confronti del calore e la mancanza di un fluido che in caso di perdita 
potrebbe provocare anche l'avaria di altri sistemi quali quello elettrico. 
Minori costi e compatibilità ambientale  
L'assenza di fluido idraulico da smaltire si riflette in un minore impatto sull'ambiente.   
In definitiva il vantaggio ottenibile è la riduzione dei costi operativi del velivolo che 
richiederà minori quantità di carburante e minori interventi di manutenzione.    
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1.2 Attuatori elettromeccanici per comandi di volo 
Gli attuatori elettromeccanici inizialmente trovavano limitata applicazione negli 
impianti aeronautici a causa delle limitazioni tecnologiche. Allo stato attuale, è possibile 
trovarli su comandi secondari come nel velivolo di ultima generazione “l’Airbus A380”.  
Per fare una distinzione dell’importanza dei comandi fig. 1.1, si definiscono primari, i 
comandi come:  
- Alettoni (ailerons) – sono posizionati sul bordo d’uscita della parte più esterna 
delle due semiali e controllano la rotazione del velivolo intorno all’asse 
longitudinale (roll axis).  
- Timone di coda (rudder) – è posizionato sulla superficie di coda verticale e 
controlla la rotazione del velivolo intorno all’asse verticale (yaw axis). 
- Equilibratore (elevator) – è posizionato sulla superficie di coda orizzontale e 
comanda la rotazione del velivolo intorno all’asse di beccheggio (pitch axis).  
Mentre i comandi “secondari” includono: 
- Freni aerodinamici (spoilers) – aumentano la resistenza dell’ala forzando la 
separazione del flusso mediante una forte variazione geometrica del profilo. 
- Ipersostentatori di bordo d’uscita (flaps) – aumentano la curvatura del profilo e 
aumentano la superficie alare producendo un incremento di coefficiente di 
portanza. 
- Ipersostentatori di bordo d’attacco (slats) – usati accoppiati con i flap, aumentano 
la curvatura e portano il profilo alare a lavorare in condizioni di incidenza ideale.  
 
Figura 3.1: Superfici di comando di volo primarie e secondarie [10] 
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Il limitato utilizzo di sistemi di attuazione elettromeccanica è legato fondamentalmente 
all’aspetto della sicurezza. Essendo relativamente nuovi nel campo aerospaziale, non 
sono stati impiegati per un tempo sufficientemente elevato tale da aver immagazzinato 
delle statistiche di guasto affidabili. Tuttavia, gli aerei di più recente generazione, come 
il Boeing 787 o l’Airbus A380, utilizzano EMA nei ruoli tradizionalmente riservati ai 
sistemi idraulici. Ad esempio sull’Airbus A380 è stato rimpiazzato un sistema idraulico 
con due sistemi elettrici, perciò si trovano impiegati EMA su superfici secondarie come 
gli slats, fig. 1.2. 
 
Figura 1.2: Architettura di sistemi di comando di volo dell’A380 a sorgente mista [11] 
Attuatori EMA per comandi di volo 
L’attenzione dello studio è stata rivolta alla possibile applicazione del sistema 
elettromeccanico di attuazione alle superfici primarie di controllo del velivolo.  
I sistemi unmanned (senza pilota) hanno criteri di certificazione meno stringenti rispetto 
a sistemi manned (con equipaggio), questo è uno dei motivi per cui la soluzione 
elettromeccanica è più diffusa nei mezzi aerei a pilotaggio remoto.  
Il problema dell’affidabilità è direttamente legata ai costi, riparare e sostituire i velivoli 
danneggiati o distrutti sono fattori che incrementano notevolmente i costi.  
D’altra parte, se impianti ridondanti di cui sono forniti gli UAV (Unmanned aerial 
vehicle) più moderni riducono gli incidenti e ne aumentano l'affidabilità, allo stesso 
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modo tali investimenti incrementano i costi di progettazione, produzione ed 
acquisizione. 
In applicazioni di tipo UAV la scelta di attuatori elettromeccanici risulta molto 
conveniente vista la necessità di operare in assenza di un impianto idraulico tradizionale. 
Questo perché l'impianto idraulico deve essere sempre attivo per l'intera durata del volo, 
altrimenti durante le lunghe soste il deposito delle particelle in sospensione sono 
deleterie in quanto potrebbero causare ostruzioni nei condotti. Per tale motivo negli UAV 
è conveniente utilizzare sistemi che vengono immagazzinati anche per lunghi periodi 
prima di essere utilizzati, l’impianto elettrico è uno di questi. 
In questi si ritrovano molti concetti sviluppati in origine per velivoli convenzionali come 
la presenza di generatori, attuatori ridondanti e superfici di controllo sezionate. Molte 
sono ancore le problematiche di affidabilità che si hanno negli attuatori elettromeccanici 
di impiego aeronautico.  
E’ conveniente suddividere un attuatore elettromeccanico in quattro moduli, fig. 1.3. 
•   Motore elettrico (Electric Motor) 
•   Trasmissione meccanica (Gearbox e Screw) 
•   Elettronica di potenza (Power Electronics) 
•   Elettronica di controllo (Control Electronics) 
 
 
Figura 1.3: Moduli attuatore elettromeccanico [12] 
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1.3 Motore elettrico 
 
1.3.1 Motori sincroni a magneti permanenti 
Un forte sforzo di ricerca è stato fatto negli ultimi anni sui motori sincroni a magneti 
permanenti (permanent magnet synchronous motors, PMSMs), che hanno portato i 
PMSMs ad alte efficienze, veloci risposte dinamiche, migliori comportamenti termici 
(con conseguente elevata capacità di carico). Questo diventa un forte vantaggio per 
applicazioni aeronautiche, dove le prestazioni dinamiche e gli elevati carichi devono 
avere il giusto compromesso tra peso ridotto e volume dei sistemi. I principali 
inconvenienti dei PMSMs sono la necessità per un accurato rilevamento della posizione 
dell'albero, l'uso di complessi controllers (soprattutto per i tipi di modulazione 
sinusoidale) che incide negativamente sul costo dell’EMA, e la necessità di 
un’elettronica di potenza complessa per attuare la modulazione delle fasi del motore.  
I PMSMs sono spesso chiamati motori "brushless" (BLM). In questi motori nasce 
l’esigenza della commutazione delle fasi, infatti nei PMSMs tale commutazione è fatta 
da uno o più magneti permanenti che sono montati sul rotore per generare un campo 
magnetico ad ampiezza costante, e la commutazione delle fasi statoriche è gestita 
elettronicamente dall’elettronica di potenza, rilevando la rotazione dell'albero. Il termine 
sincrono perché il motore ruota con la stessa velocità del campo magnetico rotante 
generato dall’avvolgimento rotorico. La conseguenza di base è che il rotore gira ad una 
velocità che è proporzionale alla frequenza di commutazione.  
La modulazione della tensione applicata dall’elettronica di potenza per il BLM è 
sinusoidale. I motori sincroni a magneti 
permanenti a modulazione sinusoidale 
(brushless motors with sinusoidal modulation, 
BLACMs) sono più efficienti, meno rumorosi e 
mostrano minima ondulazione di coppia, ma 
per implementare la modulazione in tensione 
sinusoidale serve un elettronica di controllo 
particolare che deve applicare costantemente 
Figura 4.4: Motore Brushless [14] 
 20 
 
una trasformazione di coordinate dallo statore al rotore. Le caratteristiche principali 
sono [14]: 
- Un elevato rapporto potenza-peso (0.5 kW/kg) 
- Alto rapporto potenza-densità (2.5 kW/dm3) 
- Elevata densità di coppia (20 Nm/ dm3) 
- Alta efficienza (fino a 90%) 
- Veloce risposta dinamica 
- Buon comportamento termico che implica una continua capacità di coppia 
 
1.3.2 Problemi di affidabilità dei motori 
I guasti dei motori brushless sono dovuti a guasti meccanici e guasti elettrici. I guasti 
meccanici sono dovuti ad avarie dei cuscinetti (bearings), mentre i guasti elettrici sono 
dovuti ad avarie delle bobine (windings).  
Un’usura dei cuscinetti può avere come conseguenza un’eccentricità di rotore che a sua 
volta provocherà una vibrazione dello statore, di conseguenza un disassamento 
dell’albero che comporterà un aumento dello stato di usura oltre che a un cattivo 
funzionamento che deve essere opportunamente mitigato da un unità di controllo.  
Per quando riguarda un guasto dell’isolamento dell’avvolgimento di statore, inizia con 
un corto circuito tra spire che coinvolge poche spire all’interno della stessa bobina. Con 
un corto circuito spira-spira, il motore può continuare a funzionare, ma non per molto 
tempo poiché questo corto circuito genera un’elevata corrente di circolazione nelle spire 
cortocircuitate, la quale provoca un riscaldamento localizzato e favorisce una rapida 
diffusione del guasto ad una sezione maggiore dell’avvolgimento. Se non è individuato, 
il guasto tra spire può propagarsi e indurre guasti sempre più diffusi fino al blocco del 
motore. Con un esteso corto circuito fase-fase, il motore non funziona e i dispositivi di 
protezione disconnettono l’alimentazione.  
Messe in luce le principali modalità di guasto di un motore brushless, si definisce tasso 
di guasto (failure-rate, FR) la frequenza con cui un sistema o un componente fallisce, 
in unità di guasti all'ora. Questa misura è indicata con la lettera greca λ (lambda) ed è 
importante in ingegneria dell'affidabilità.  
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Il tasso di fallimento di un sistema di solito dipende dal tempo, con una percentuale che 
varia durante il ciclo di vita del sistema. In pratica, il tempo medio tra guasti MTBF 
(mean time between failures) è definito come l’inverso del failure-rate.  
𝑀𝑇𝐵𝐹 = 1 𝜆⁄   (1.1) 
Il failure-rate è un parametro accordato negli standard di affidabilità militari ed 
aerospaziali tanto che molte normative si riferiscono ad esso come definizione. 
Un altro aspetto da tener presente sarà l’elevata sensibilità al calore, infatti per 
raggiungere le prestazioni volute si avrà bisogno di un prolungato utilizzo del motore 
elettrico che porta ad un’inevitabile aumento locale di temperatura e quindi al problema 
della dissipazione del calore generato. Ed in un attuatore elettromeccanico l’elevato 
calore localizzato che si genera deve esser dissipato per convezione naturale, così sarà 
posizionato in un ambiente dove la temperatura è un parametro importante che non può 
esser trascurato. Nel progetto termico il duty-cycle è così di fondamentale importanza. 
Un altro problema di affidabilità dei motori sono senz’altro le diverse condizioni di 
esercizio, in termini di tipo di ambiente e di temperatura operativa. Di certo l’affidabilità 
che ci si può aspettare da un motore che lavora in un ambiente a terra è diverso da uno 
che lavora in volo. D’altro canto l’affidabilità di un motore che lavora costantemente ad 
una temperatura o in un intervallo di temperatura limitato come quello che si può avere 
a terra è diversa da uno che è soggetto a continui cambi di temperatura e quindi ad 
intervalli di temperatura più estesi. Perciò sono stati tabulati dei fattori che riguardano 
la situazione ambientale ed opportune formule come le “leggi di Arrhenius” che tengono 
conto della temperatura. 
Importante è anche il fattore di qualità, la qualità di una parte ha un effetto diretto sul 
tasso di guasto. Un mancato utilizzo di questo parametro potrebbe portare all’inaspettato 
degrado del dispositivo il quale implica una precoce perdita di funzionalità.   
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1.4 Elettronica di potenza 
L'elettronica di potenza dell’EMA comprende tutti i componenti e dispositivi elettronici 
utilizzati per generare le correnti di fasi del motore con un sistema di tensioni sinusoidali 
equilibrato a partire da una tensione di alimentazione elettrica. Ciò si ottiene 
commutando elettricamente l’alimentazione attraverso una rete a ponte di potenza 
composta da dispositivi a semiconduttore, detti "interruttori" (power switches). Questa 
rete è compresa in una scheda di elettronica di potenza, costituita da molte unità 
elementari (condensatori, resistori, connettori, MOSFETs e diodi). 
L’interruttore di alimentazione più comune è il MOSFET (Metal-Oxide Semiconductor 
Field-Effect Transistor). Il MOSFET è un dispositivo controllato in tensione unipolare. 
Le caratteristiche di potenza di questo dispositivo sono state migliorate notevolmente 
negli ultimi anni, ciò li rendono gli interruttori più comuni nel campo dell’elettronica. I 
MOSFETs offrono una serie di vantaggi rispetto ad altri interruttori di potenza, sono 
dispositivi estremamente veloci, con basse perdite di commutazione. Gli inconvenienti 
del dispositivo sono la resistenza di scarico che aumenta con la tensione, 
conseguentemente un aumento della temperatura di giunzione (Tj). Tipicamente, i 
MOSFETs sono utilizzati in applicazioni ad alta frequenza (fra 100 e 1000 kHz), e per 
una vasta gamma di potenze (da 0,1 W a 10 kW) [14].  
 
1.4.1 Architettura tipica  
Come descritto in precedenza, un 
modulo chiave per lo sviluppo EMA è 
l'elettronica di potenza dedicata 
all'unità corrente di fase del motore. 
L'architettura di un’elettronica di 
potenza dipende dal tipo di motore 
che deve essere guidato, ma anche su 
specifiche esigenze progettuali come 
un’architettura fault-tolerant.  
Figura 1.5: Architettura tipica dell’elettronica di potenza [14] 
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La figura 1.5 illustra l'architettura tipica dell’elettronica di potenza per la guida di un 
BLACM trifase. Esso è composto da sei 
interruttori a semiconduttore (T) con sei diodi 
inversi (D), ciascuno di essi montato in parallelo 
con un interruttore di alimentazione. I tre 
risultanti "legs" sono montati in parallelo con la 
sorgente di alimentazione in corrente continua, e 
il terminale centrale di ciascun legs è collegato 
ai perni delle fasi del motore (P), che possono essere collegati a “Δ” o “Y”, fig. 1.6. 
Questa architettura dell'elettronica di potenza è senza dubbio la soluzione di riferimento 
per i sistemi di potenza elettromeccanici, e richiede il numero minimo di interruttori di 
alimentazione per l'attuazione del controllo di fasi del motore. D'altra parte, questa 
architettura ha lo svantaggio che un singolo guasto (su qualsiasi interruttore di 
alimentazione, diodi o fasi) comporta la perdita completa del motore e quindi 
dell’attuatore. 
Gli interruttori a semiconduttori sono fortemente sollecitati dal passaggio della corrente 
perciò possono surriscaldarsi ed arrivare a temperature maggiori di 150°C. Una tale 
temperatura può danneggiare i dispositivi in maniera permanente, perciò bisogna 
inserire efficaci dissipatori passivi che purtroppo aggiungono peso. A questo 
inconveniente esistono varie soluzioni tra cui l’uso di rigeneratori passivi che servono a 
generare ed utilizzare energia elettrica supplementare (ossia quando l’EMA funziona 
come freno, la potenza elettrica generata viene rimossa dall’elettronica di potenza ed 
accumulata in ultracondensatori per poi esser riutilizzata quando serve) e se questo non 
è possibile comunque deve essere dissipata in resistenze bancari [14]. 
  
1.4.2 Alimentazione del motore Brushless 
Nel motore Brushless a modulazione sinusoidale lo schema tipico del componente che 
indirizza l’energia nelle tre fasi del motore è quello visibile in figura 1.5. I tre rami 
inferiori sono collegati ai morsetti delle tre fasi del motore, i due terminali sul lato 
sinistro vanno ai morsetti di alimentazione. Gli elementi 
Figura 1.6: Tipi di connessione [14] 
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contrassegnati con la lettera T sono gli switch, che permettono il passaggio di corrente 
quando il corrispondente segnale di pilotaggio ha valore 1 mentre bloccano la 
conduzione se comandati con 0. Gli elementi indicati con la lettera D rappresentano 
invece i diodi, elementi di conduzione monodirezionale. Scegliendo opportunamente 
quali switch attivare e i corretti istanti di conduzione, è quindi possibile applicare diversi 
livelli di voltaggio alle fasi del motore. 
La strategia più semplice per ottenere il sistema di voltaggio sinusoidale trifase nello 
statore è quella che crea un andamento a gradini del voltaggio in ciascuna fase, fig. 1.7. 
 
 
Figura 1.7: Alimentazione di una fase [12] 
Tale andamento della tensione rispetto al punto di connessione centrale delle fasi è 
ottenuto pilotando gli switch in base alla posizione angolare del rotore. Per comprendere 
come i voltaggi applicati alle fasi siano legati agli intervalli di attivazione degli elementi 
a conduzione comandata si osservi la figura 1.8.  
 
 
Figura 1.8: Esempio di accensione di alcuni interruttori per ottenere  
                 il voltaggio voluto. Tratto ombreggiato di fig. 1.5 [12] 
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Si nota come l’attivazione di T1,2,3,4,5,6, possa creare differenti combinazioni di 
voltaggi ai capi della tre fasi.  Risulta evidente dalla figura come sia necessario 
conoscere la posizione angolare elettrica del rotore per poter creare gli opportuni segnali 
di accensione (Gate Signals) destinati agli switch. In particolare, per questa strategia, 
sarà necessario conoscere in ogni istante la posizione elettrica del rotore. I segnali 
T1,2,3,4,5,6 si possono infatti ricavare a partire dalle uscite di un opportuno sensore che 
ci fornisce la corretta posizione dell’albero in qualsiasi istante [12]. 
 
1.4.3 Problemi di affidabilità 
Anche per i componenti elettronici un parametro accordato dagli standard di affidabilità 
è il failure-rate, vale l’equazione 1.1. Come nel motore l’analisi di affidabilità vuole 
tenere conto dei fattori di maggiore importanza che influenzano la vita dei componenti 
elettrici. I componenti che costituiscono una scheda di potenza sono unità molto 
complesse che dipendono da tantissimi fattori. Le condizioni di esercizio, lo stress 
elettrico, la temperatura, la qualità e tanti altri sono fattori che influenzano l’analisi 
predittiva di affidabilità. Perciò è indispensabile trovare dei modelli predittivi. Tali ci 
vengono forniti da manuali di uso militare, discussi in seguito. La predizione di 
affidabilità delle singole unità minime della scheda possono portare all’affidabilità 
dell’intero sistema. 
Come detto nei precedenti capitoli, alcuni problemi di affidabilità sono dati dalla 
temperatura di giunzione dei MOSFETs. La temperatura di giunzione del MOSFET è 
determinata dalla potenza dissipata, dalla resistenza termica e dalla temperatura 
ambiente.  
𝑇𝑗 = 𝑇𝑎𝑚𝑏 +  𝑃𝑑 ∙ 𝑅   (1.2) 
Dove la resistenza termica (R) è una caratteristica intrinseca del dispositivo, 𝑃𝑑 è la 
potenza dissipata e 𝑇𝑎𝑚𝑏 è la temperatura ambiente, il prodotto della potenza dissipata 
per la resistenza termica è appunto il salto di temperatura di dissipazione di potenza che 
bisogna considerare nell’analisi di affidabilità. In seguito a questa considerazione, 
importante è un sovradimensionamento della potenza generata dal motore, questa 
dissipazione di energia si aggira intorno all’1%.  
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1.5 Elettronica di controllo 
L'elettronica di controllo EMA comprende tutti i componenti elettronici e dispositivi 
utilizzati per implementare le funzioni di controllo in anello chiuso (ad esempio sulle 
correnti, sulla velocità e posizione angolare del motore e sulla posizione dell'attuatore) 
e fornire i segnali necessari per il monitoraggio dello stato di salute. L'elettronica di 
controllo EMA è in genere fornita con bassa potenza a corrente continua al contrario 
dell’elettronica di potenza. L'elettronica di controllo è integrata con l'elettronica di 
potenza, e gli effetti indotti da impulsi elettromagnetici esterni devono essere 
opportunamente mitigati da filtri EMI (electro magnetic interference). Le funzioni di 
controllo sono in genere impiegate da schede digitali (Field Programmable Gate Array, 
FPGA) combinati con convertitori digitali-analogici. 
 
1.5.1 Controllo in ciclo chiuso e sensori 
Per quanto riguarda l'architettura di controllo a circuito chiuso, un attuatore primario 
EMA è tipicamente caratterizzato da tre anelli di controllo, rispettivamente su, fig. 1.14: 
- Correnti di fase 
- Velocità e posizione dell’albero motore 
- Posizione dell’attuatore 
Per l'attuazione di specifiche funzioni di controllo nel monitorare lo stato di salute 
dell’EMA si usano dei sensori: 
- Sensore di corrente che misura le correnti di fase (current sensor) 
- Sensore che misura l'angolo dell'albero motore (resolver) 
- Sensore che misura la velocità dell’albero motore (resolver) 
- Trasduttore di posizione che rileva la posizione dell'attuatore (LVDT) 
Resolvers  
Un resolver è un dispositivo elettromeccanico con un disegno meccanico che è simile 
ad un motore. Con questo dispositivo è possibile evitare spazzole striscianti per 
alimentare il rotore in quanto sono soggette ad usura. Per questo motivo si usano sistemi 
ad induzione, fig. 1.9. 
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Figura 1.9: Principio di funzionamento del Resolver [13] [14] 
Esso contiene un rotore con un avvolgimento primario (R1-R2) e uno statore con due 
avvolgimenti secondari ortogonali (S1-S3 e S2-S4). Una tensione a corrente alternata 
viene applicata al rotore e la tensione indotta in ogni statore dipende dalla posizione 
dell'albero, equazioni 1.3 e 1.4. 
𝑉𝑆13 = 𝐾 sin 𝜃 sin(2𝜋𝑓𝑖𝑛𝑡)  (1.3) 
𝑉𝑆24 = 𝐾 cos 𝜃 sin(2𝜋𝑓𝑖𝑛𝑡)  (1.4) 
dove K è il rapporto di trasformazione, θ è la rotazione dell'albero e 𝑓𝑖𝑛 è la frequenza 
portante.  
Il resolver confronta le due tensioni per dare un valore estremamente preciso dell'angolo 
e riesce a lavorare fino a velocità di 10000 rpm. Il grande vantaggio di un resolver è che 
è poco costoso ed è molto robusto. Resiste ad urti e vibrazioni dell'ambiente (grado 
d'urto a 200 g e vibrazioni a 40 g), sono anche molto resistenti alle radiazioni nucleari, 
a forti disturbi EMI e ad alte temperature (in grado di funzionare fino a 220ºC). La loro 
durata è limitata dai relativi cuscinetti. I resolvers hanno anche alcuni inconvenienti 
come l’interfacciarsi con l’elettronica digitale, in quando danno un segnale analogico in 
uscita. La conversione d’uscita di un resolver in digitale è molto complessa, anche se 
gli odierni sviluppi tecnologici di questi apparecchi integrano direttamente i convertitori 
al loro interno, così da dare direttamente l’uscita in digitale. Il costo dell'elettronica per 
fare tutto questo può essere da tre a cinque volte il costo del resolver stesso. Un altro 
inconveniente dei resolvers è la lenta trasmissione dei segnali [14].  
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Sensori di corrente 
Il principio di funzionamento della maggior parte 
dei sensori di corrente è l'effetto Hall. Nel caso 
in cui si voglia misurare la corrente in un 
conduttore si posiziona il sensore attorno ad esso 
e si alimenta il sensore con una piccola corrente 
di riferimento. La variazione di tensione ai 
capi del sensore risulterà quindi collegata 
all'intensità del campo magnetico creato dal conduttore che, "guidato" dal nucleo 
ferromagnetico fino al circuito secondario induce l'effetto Hall e crea quindi il segnale 
collegato alla corrente da misurare [12].    
 
Sensori LVDT   
I trasduttori LVDT (Linear Variable Differential Transformer) vengono impiegati per 
misurare spostamenti con elevata risoluzione. Essi si basano sul principio dell'induzione 
elettromagnetica: ai capi di un avvolgimento, interessato da un campo magnetico, si 
genera una forza elettromotrice, allora il flusso concatenato è soggetto a variazione. La 
struttura di questo sensore è infatti quella di un trasformatore nel quale l'avvolgimento 
primario viene alimentato con una tensione alternata sinusoidale. All'interno del nucleo 
ferromagnetico è inserito un elemento 
mobile collegato all'oggetto da 
monitorare. Se l'elemento mobile è 
perfettamente centrale nel nucleo, nei 
due avvolgimenti secondari si creano 
due forze elettromotrici indotte di 
valore lo stesso e segno opposto che si 
annullano a vicenda e forniscono 
all'uscita una tensione nulla. Se 
viceversa, l'utenza si sposta in un verso o nell'altro le forze elettromotrici dei due 
avvolgimenti non hanno un valore uguale. Si ha quindi all'uscita una tensione alternata 
di valore proporzionale allo spostamento. Generalmente questi trasduttori sono costituiti 
Figura 1.10: Sensori di corrente [12] 
Figura 1.11: Trasduttori di posizione, LVDT [12] 
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da un cilindro metallico, detto armatura, che contiene l'avvolgimento primario ed i due 
avvolgimenti secondari [12]. 
 
1.5.2 Problemi di affidabilità 
Risulta evidente come in questo modulo c’è uno dei componenti fondamentali per 
l’affidabilità e la sicurezza dell’intero attuatore: il resolver. Infatti con la sua avaria non 
si avrebbe una conoscenza della posizione angolare dell’albero, con la conseguente 
perdita della gestione degli opportuni segnali di accensione destinati agli switch per il 
comando del motore.  
Un resolver sappiamo essere molto robusto perciò la loro durata è limitata dai relativi 
cuscinetti, perciò un’usura di quest’ultimi può avere conseguenza sul corretto 
funzionamento del sensore che si ripercuote su tutto il sistema.  
I resolvers come si è messo in luce nel precedente paragrafo hanno anche alcuni 
inconvenienti come l’interfacciamento con l’elettronica digitale, poiché essi hanno in 
uscita segnali analogici. Perciò la conversione in digitale impiegata con un convertitore 
analogico-digitale è un ulteriore componente che influenza negativamente l’affidabilità 
del sistema. Fortunatamente oggigiorno alcune aziende forniscono resolver con già 
incorporato il convertitore e quindi direttamente un’uscita in digitale.  
Nell’elettronica di controllo come quella di potenza i principali parametri che 
influenzano il failure-rate sono legati a fattori ambientali, di qualità del componente e 
di temperatura. I manuali che ci forniscono le tabelle riportanti questi fattori di 
conversione sono state derivate per fare delle stime più reali sulla predizione di 
affidabilità. Partendo da un valore di catalogo fornito dal costruttore sul failure-rate o 
sul MTBF dei componenti, le tabelle vengono impiegate per avere l’opportuno tasso di 
guasto in base all’impiego. 
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1.6 Trasmissione meccanica 
La trasmissione meccanica dal moto del motore alla superficie di controllo avviene 
attraverso una scatola di riduzione ed una vite di manovra.  
Il principale problema di questo modulo è l’accoppiamento con le alte potenze del 
motore. Si può affermare che le prestazioni di una superficie di controllo di un 
aeromobile è caratterizzata da alti momenti di cerniera e basse velocità angolari.  
Per gli EMA, nasce la necessità di combinare un motore elettrico ad alta potenza con 
una trasmissione meccanica di bassa potenza. Ad esempio, l'uso del riduttore 
epicicloidale e della vite di manovra a rulli satelliti può portare ad ottimi accoppiamenti 
tra motore elettrico e trasmissione meccanica. 
Benché concettualmente semplice, la trasmissione di potenza meccanica rappresenta un 
punto cruciale per la progettazione EMA, con particolare riferimento alle problematiche 
di affidabilità e di sicurezza. Riduttori di solito implicano giochi e vibrazioni strutturali, 
mentre le viti di manovra sono suscettibili ad inceppamenti (jamming), soprattutto 
quando si opera in presenza di vibrazioni e carichi dinamici.  
In questo caso l’analisi predittiva di affidabilità è complessa, poi, essendo priva di 
modelli di riferimento, si cerca un modello diverso per ciascun componente, tale da 
rimanere coerente alla definizione di failure-rate dei manuali relativi alla 
componentistica elettrica. 
 
1.6.1 Vite di manovra a rulli satelliti 
Nei roller screws, per la 
conformazione degli elementi di 
rotazione, si ha un maggior numero 
di punti di contatto rispetto alla 
versione a sfere, dove questo aspetto 
risulta più gravoso.  
Questo fa che sia garantita una 
maggiore capacità di carico, anche 
per elevati periodi, ed una maggiore rigidezza. Inoltre la migliore distribuzione dei 
carichi determina una minore necessità di manutenzione e quindi dei costi operativi più 
Figura 1.12: Vite di manovra a rulli satelliti [15] 
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bassi. Tuttavia se da una parte il maggior contatto tra i rulli e la vite determina una 
maggiore capacità di carico dall’altra fa che si generi un aumento delle componenti 
d’attrito e quindi una diminuzione nell’efficienza del sistema. Il roller-screw risulta di 
più favorevole utilizzo nelle applicazioni che prevedono elevati carichi, elevate velocità 
o richieste di altissima precisione.   
Nell’analisi si sceglie un particolare tipo di vite a rulli: la vite a rulli satelliti (planetary 
roller-screws) di figura 1.12. La vite a rulli satelliti si basa su una cinematica che emula 
un riduttore epicicloidale. I rulli sono avvitati ed accoppiati sia con un ingranaggio 
solare che con due corone a dentatura interna poste agli estremi dei rulli. Il moto dei 
rulli è simile a quello di un satellite in un ingranaggio planetario, i rulli ruotano attorno 
al proprio asse ingranando con l’ingranaggio solare. In questo modo, si permette il 
movimento assiale dell’attuatore. 
Un altro aspetto da non sottovalutare è il prezzo, la notevole complessità dei roller-
screws fa che risultino più costosi [14] [15]. 
 
1.6.2 Scatola di riduzione epicicloidale 
La scatola di riduzione ha lo scopo di adattare le prestazioni richieste dell’applicazione, 
alle caratteristiche del motore in 
termini di coppia e velocità 
operative. La presenza di questo 
elemento permette infatti di far 
lavorare il motore ad un alto numero 
di giri e quindi in condizioni più 
vicine a quelle di funzionamento 
ottimale. In alcuni casi, inoltre, la 
presenza della scatola di riduzione 
diventa necessaria per ottenere in 
uscita delle coppie elevate che il motore non sarebbe capace di fornire. Come 
contropartita si ha un aumento di complessità della macchina e la presenza di un maggior 
numero di modalità di guasto dell'attuatore. Altro aspetto negativo connesso alla 
presenza dei giochi meccanici del riduttore è la minore accuratezza delle prestazioni in 
Figura1.13: Riduttore epicicloidale 
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termini di controllo di posizione. Il riduttore selezionato in questo lavoro di tesi è del 
tipo epicicloidale, costituito da un ingranaggio solare, un porta satelliti ed una corona a 
dentatura interna, fig. 1.13. Il principio di funzionamento è analogo alla vite di manovra 
selezionata. Questi elementi riducono il moto dagli alti giri proveniente dal motore ai 
bassi giri della vite di manovra, il rapporto di riduzione è tipico per ciascuna scatola di 
riduzione. 
 
1.6.3 Criticità meccaniche 
Il principale problema di questo modulo è combinare le alte potenze di un motore con 
dispositivi meccanici, perciò è necessario l’utilizzo di una scatola di riduzione e quindi 
un aumento di complessità della macchina che ha ripercussioni negative sul failure-rate. 
Purtroppo i riduttori implicano giochi e vibrazioni strutturali, soprattutto quando si opera 
in presenza di vibrazioni e carichi dinamici.  
Inoltre l’utilizzo di organi meccanici rotanti con contatto metallo/metallo per la 
trasmissione del moto (roller screw) genera problemi di danneggiamento superficiale 
che possono portare ad effetti molto pericolosi: il bloccaggio (jamming) dell’attuatore 
che è uno dei principali problemi.  
Il grippaggio degli organi meccanici può avvenire per un utilizzo al di là del limite di 
tempo consentito, per contaminazione dei contatti tra gli organi rotanti o per una 
lubrificazione insufficiente. Data l’elevata pericolosità di tale evento, si dovrà 
provvedere al suo monitoraggio. Si possono così monitorare i carichi applicati oppure, 
per un sistema in continuo utilizzo, l’attività termica (un buon indice per valutare i 
problemi di jamming). Il problema del jamming è uno dei motivi principali per cui 
l’attuazione elettromeccanica non ha ancora raggiunto la certificazione per il controllo 
delle superfici primarie di volo in aerei civili e militari.  
Vengono così adottati modelli di calcolo predittivi di affidabilità che tengono conto del 
tipo di ambiente, della temperatura e del carico, opportunamente valutati durante il ciclo 
operativo del velivolo di riferimento.  
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1.7 Architettura di riferimento del prototipo di EMA 
Dalle precedenti scelte si mettono in luce le principali caratteristiche dei componenti 
che costituiscono l’attuatore elettromeccanico proposto. La soluzione ottenuta ci 
permette di fare ricerche di mercato e selezionare i componenti che più si avvicinano 
all’applicazione scelta.  
Questa scelta di mercato vuole essere solo come riferimento prototipale di un attuatore 
elettromeccanico che soddisfa i requisiti di affidabilità, in quanto non sono stati fatti 
discorsi di dimensionamento di minimo peso fondamentali per applicazioni 
aeronautiche. 
Il dimensionamento e la ricerca sul mercato della componentistica necessaria alla 
realizzazione dell’attuatore EMA porta ad avere una configurazione definitiva. Una 
rappresentazione schematica dell’architettura proposta per la futura analisi predittiva di 
affidabilità è rappresentata in figura 1.14.   
 
Figura 1.14: Schema prototipale EMA [16] 
Il controllo di superficie è eseguito dal prototipo EMA proposto, nella figura si individua 
una rete a ponte dell’elettronica di potenza composta da sei interruttori a semiconduttore 
con sei diodi inversi (power switches), utilizzati per generare le correnti di fasi del 
motore a partire da una tensione di alimentazione elettrica. Il terminale centrale dei tre 
risultanti "legs" è collegato ai perni delle fasi del motore attraverso un collegamento ad 
“Y”. Gli interruttori vengono comandati da un sistema a logica on/off comandato da una 
scheda digitale FPGA impiegata per le funzioni di controllo in ciclo chiuso dei sensori. 
In questo prototipo vengono scelti tre sensori di corrente (current sensors) impiegati 
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nella misurazione di corrente delle tre fasi del motore, un resolver specializzato nella 
misurazione della velocità e della posizione angolare dell’albero ed un LVDT impiegato 
per misurare gli spostamenti di estrazione dell’attuatore. Il motore elettrico a magneti 
permanenti a modulazione sinusoidale (BLACM) impiegato, trasmette il moto rotatorio 
ad alti giri, attraverso un riduttore epicicloidale (planetary gearbox), alla vite di manovra 
a rulli satelliti (planetary roller screw), la quale trasforma il moto in traslatorio 
permettendo l’estrazione dell’attuatore. 
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1.8 Documentazione di riferimento per l’analisi di affidabilità 
L'affidabilità è definita come la capacità di un prodotto a svolgere la sua funzione in 
determinate condizioni e per un periodo di tempo specifico. L'affidabilità è considerata 
un aspetto importante di qualsiasi sistema elettronico e meccanico, da questa dipende la 
sicurezza a livello sistema ed a livello d’incolumità di persone. 
I requisiti di affidabilità rappresentano il più grande ostacolo per la diffusione degli 
attuatori elettromeccanici per comandi di volo. In particolare, nel campo della 
progettazione di velivoli UAV si richiede di non deteriorare la sicurezza dello spazio 
aereo per quanto riguarda persone o proprietà a bordo di altri velivoli e a terra. L'analisi 
degli effetti di un guasto catastrofico su di un velivolo di questo tipo è chiaramente 
differente da quella condotta su un velivolo tradizionale e dipende in maniera importante 
dalle dimensioni della macchina. 
 
1.8.1 Circolare ENAC, mezzi aerei a pilotaggio remoto 
Lo scopo della circolare è fornire i mezzi accettabili e le procedure per dare conformità 
al regolamento su mezzi aerei a pilotaggio remoto. 
Il regolamento pone i requisiti di livello di sicurezza sul piano globale delle operazioni, 
partendo dall’obiettivo di stabilire requisiti che consentano di effettuare operazioni che 
non comportino un rischio che riguarda persone o proprietà a bordo di altri velivoli e a 
terra. La circolare esplicita i requisiti del regolamento in termini di aeronavigabilità ed 
inoltre alla presente circolare sono associate delle “Linea Guida” specifiche che 
forniscono approfondimenti su alcuni aspetti della materia, quali il processo di 
valutazione del rischio, criteri di qualificazione dell’equipaggio, predisposizione del 
programma di volo.    
I mezzi aerei a pilotaggio remoto impiegati, o destinati, all’impiego in operazioni 
specializzate o in attività sperimentali, costituiscono i sistemi aeromobili a pilotaggio 
remoto (SAPR). 
Questa bozza di circolare suddivide la trattazione di sistemi aeromobili a pilotaggio 
remoto in due classi, quella con massa massima al decollo minore di 25 kg e quella con 
massa massima al decollo maggiore o uguale di 25 kg.  
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Allo stato attuale dello sviluppo di queste macchine la probabilità di guasto è tale da 
limitare l'utilizzo ad aree dedicate o scarsamente popolate oppure si deve procedere da 
parte dell’operatore alla determinazione della criticità delle operazioni e valutare la 
densità di popolazione insistente sull’area oggetto dell’attività.  
L’obbiettivo della circolare è di 
prevenire danni alle persone al 
suolo e di prevenire collisioni in 
volo con altri aeromobili in caso di 
malfunzionamenti.  
Si riporta in figura una ipotetica 
suddivisione dello spazio aereo 
sopra un centro abitato che, 
basandosi su considerazioni di 
rischio, permette il volo di un 
tipico UAV, solo nella zona periferica a più di 20 km dal centro città [1] [9].  
 
1.8.2 Normativa AER.P-6B 
Scopo della normativa AER.P-6B è dare le istruzioni da seguire nella stesura dei capitoli 
tecnici per aeroplani e di fornire i requisiti di reliability dell’aeromobile. Nel lavoro di 
questa tesi lo scopo è di fornire i requisiti di sicurezza attraverso una classificazione 
delle avarie in base alle conseguenze. 
È ben noto che la progettazione di un sistema di controllo di volo (flight control system, 
FCS) ad attuazione elettromeccanica è fortemente influenzata dai requisiti di sicurezza 
imposti dalla normativa di navigabilità. Questo problema è molto generalizzato in caso 
di applicazioni UAV, anche per la mancanza di un riferimento per la certificazione.  
La certificazione di aeronavigabilità della NATO, normativa STANAG-4671 è 
applicabile a UAV aventi peso massimo al decollo (max take-off weight, MTOW) 
nell'intervallo 150-20.000 kg che volano sopra lo spazio aereo non segregato [4]. Questa 
normativa afferma che un errore irreversibile al velivolo deve accadere con una 
probabilità inferiore a 10-6 per ora di volo.  
Figura 1.15: Zone di volo interdette sopra un centro abitato [9] 
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Il Ministero della Difesa italiano adotta una direttiva tecnica AER.P-6B [2] che prevede 
le linee guida per le specifiche per velivoli dell'esercito italiano, ed i requisiti di 
sicurezza principali per UAV. Nella definizione si tiene conto sia della sicurezza delle 
persone a bordo dell’aeromobile che a terra. La direttiva tecnica fornisce gli elementi 
necessari per stabilire quantitativamente il requisito di probabilità cumulativa di evento 
catastrofico per ora di volo dell’aereo. La linea guida prevede la definizione di una 
Hazard Risk Index Matrix che definisce [3]: 
- Opportune categorie di severità (Catastrophic, Hazardous, Major, etc); 
- Opportuni livelli di probabilità (Frequent, Probable, Remote, etc); 
- Un’opportuna matrice di rischio e dei livelli di accettabilità del rischio, ottenuta 
combinando le categorie di severità e i livelli di probabilità suddetti; 
Per gli aerei a pilotaggio remoto (APR) non essendoci persone a bordo, si può assumere 
che un evento di perdita del sistema sia catastrofico solo quando tale perdita è associata 
al rischio di morte di una o più persone. Il requisito di probabilità cumulativa di evento 
catastrofico per ora di volo per APR con MTOW superiore a 4.000 kg è stabilito pari a 
10-6. Dal requisito cumulativo di evento catastrofico si derivano le soglie di probabilità 
corrispondenti, stimando un numero di condizioni di guasto catastrofiche pari a 10. 
In particolare, la probabilità che la condizione catastrofica si verifichi, con possibilità di 
ferire persone o avere collisione con velivoli civili, deve avere un indice di rischio del 
pericolo (Hazard Risk Index) inferiore a 10-7 per ora di volo. 
La definizione dei livelli di severità e di probabilità definisce gli indici di rischio della 
tabella 1.1, dove NO sta per inaccettabile e SI per accettabile. 
Failure Condition Severity 
Hazard Risk 
Index 
AER(EP).P-6B 
[3] (probability) 
Catastro-
phic 
Hazar- 
dous 
Major Minor No safery 
effect 
Frequent P>10-2 pFH NO NO NO NO SI 
Probable 10-4<P<10-2pFH NO NO NO SI SI 
Remote 10-6<P<10-4pFH NO NO SI SI SI 
Extremely 
remote 
10-7<P<10-6pFH NO SI SI SI SI 
Extremely 
improbable 
P<10-7 pFH SI SI SI SI SI 
Tabella 2.1: Requisiti di sicurezza della direttiva tecnica AER.P-6B [3] 
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1.8.3 MIL-HDBK-217F Notice2 
L'affidabilità previsionale permette di prevedere l'affidabilità "a priori" di un 
componente o di un sistema. I modelli che si usano per la predizione di affidabilità di 
microcomponenti sono riportati nei manuali. Questi modelli sono basati sull'esperienza 
e sulla realizzazione di prove mirate alla costruzione di modelli di affidabilità.  
Nel caso dell'elettronica, esistono parecchie raccolte di modelli di predizione per 
microcomponenti come: resistori, capacitori, diodi, MOSFETs. Il manuale di 
riferimento è il MIL-HDBK 217F Notice2 [5], linea guida militare americana, concepita 
per stimare l’affidabilità di apparecchiature elettroniche e ridurre i costi, in quanto 
componenti poco affidabili necessitano di più manutenzione.  
MIL-HDBK-217F fornisce due metodi: 
• “Part stress analysis”, presuppone la conoscenza di informazioni dettagliate sul 
sistema e quindi viene utilizzato tipicamente durante la fase finale del progetto 
• “Parts count”, richiede minori informazioni e quindi viene utilizzato nella fase 
preliminare del progetto in modo da ottenere una stima grossolana.  
Il manuale è destinato ad essere utilizzato come strumento per aumentare l'affidabilità 
del dispositivo che viene progettato. Una volta selezionato un sistema, ad esempio una 
scheda di potenza, la predizione di affidabilità dei singoli sotto componenti possono 
portare all’affidabilità dell’intero sistema con possibilità di miglioramento in seguito 
alla sostituzione di elementi meno affidabili.  
Con l’uscita di un numero di predizione si possono fare anche considerazioni di 
affidabilità come la ridondanza dei sistemi. Bisogna prestare attenzione alla previsione 
di affidabilità in quanto deve essere usata con intelligenza, con le dovute considerazioni 
dei suoi limiti. La prima limitazione è che i modelli di tasso di guasto sono stime puntuali 
che si basano sui dati disponibili. Quindi, sono valide per le condizioni in cui sono stati 
ottenuti i dati, perciò la natura intrinsecamente empirica dei modelli può essere 
restrittiva.  
Un esempio di modello è il seguente: 
𝜆𝑝 = 𝜆𝑏 ∙ ∑ 𝜋𝑗
𝐾
𝑗=1 = 𝜆𝑏 ∙ 𝜋𝑇 ∙ 𝜋𝐴 ∙ 𝜋𝑅 ∙ 𝜋𝑆 ∙ 𝜋𝐶 ∙ 𝜋𝑄 ∙ 𝜋𝐸  (1.5) 
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dove 𝜋𝑗 sono i fattori che modificano il tasso di guasto base 𝜆𝑏, questi dipendono dal 
componente oggetto dell’analisi. Si ha: 
- (𝜆𝑝) Failure-rate del componente analizzato 
- (𝜆𝑏) Fattore di base, è il tasso di fallimento di base generalmente espresso da un 
modello relativo l'influenza di sollecitazioni elettriche e di temperatura. Esso è 
tipico di ciascun componente e tale valore è fornito dalle aziende produttrici. 
- (𝜋𝑇) Fattore di temperatura, tiene conto della temperatura a cui i componenti 
lavorano e poiché l’affidabilità di un componente è sensibile alla temperatura, 
l'analisi termica di qualsiasi progetto deve fornire in maniera accurata le 
temperature di utilizzo. 
- (𝜋𝐴) Fattore di applicazione 
- (𝜋𝑅) Fattore di potenza 
- (𝜋𝑆) Fattore di stress elettrico del contatto 
- (𝜋𝐶) Fattore di costruzione del contatto 
- (𝜋𝑄) Fattore di qualità, sono definiti livelli di qualità, di conseguenza i modelli 
ne tengono conto e vengono opportunamente tabulati ed aggiornati nel tempo, in 
quanto i componenti elettronici sono costantemente in via di sviluppo e di 
miglioramento.  
- (𝜋𝐸) Fattore ambiente, tiene conto del tipo di ambiente dove il sistema si trova 
ad operare. Esistono tabelle che descrivono questi ambienti che comprendono le 
principali aree di utilizzo dell'apparecchiatura. Alcune applicazioni come quelle 
aeronautiche che sperimenteranno più di un ambiente durante il normale utilizzo, 
se ne terrà conto nel fattore. 
Fattori come quello di qualità, di ambiente e di temperatura vengono utilizzati nella 
maggior parte dei modelli, gli altri fattori vengono applicati solo in modelli specifici, 
dipendenti dal componente in analisi. In ciascuna sezione del manuale vengono 
identificati i fattori applicabili. 
Per quando riguarda il tipo di ambiente ci riferiremo solo ad ambienti di applicazione 
aeronautica. Le sigle identificative saranno le seguenti: 
- 𝐴𝑈𝐶  (Airborne, uninhabited cargo), è un ambiente inospitale che non può essere 
abitato da equipaggi umani durante il volo. Ci sono condizioni estreme 
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ambientali, di pressione e di temperatura. Gli esempi includono mezzi aerei a 
pilotaggio remoto, ma anche zone disabitate di macchine di missione a lungo 
raggio come il C130, B52 e C141 o il vano carrello di un aeromobile civile. 
-  𝐴𝑅𝑊 (Airborne, Rotary Winged), è un ambiente tipico di attrezzature installate 
su elicotteri o comunque su mezzi dove le vibrazioni sono elevate (ad esempio 
vicino ad un motore). Tale ambiente vale anche per componenti montati 
esternamente come designatori laser, apparecchiature di controllo del volo e di 
comunicazione. 
Inoltre un altro ambiente importante con cui ci vengono forniti molti dati di prova è: 
- 𝐺𝐵  (Ground, benign), è un ambente che non si muove, la temperatura e l’umidità 
è controllata ed è facilmente accessibile per la manutenzione. L’ambiente include 
strumenti di laboratorio e attrezzature di prova per eseguire i test. 
Inoltre continui aggiornamenti vengono introdotti da reports, per via del continuo 
sviluppo dell’elettronica, il report a cui si farà riferimento in questo lavoro di tesi sarà 
l’ANSI-VITA 51.1 che ci fornirà dati di ultima generazione. 
 
1.8.4 MIL-HDBK-338B 
Il manuale MIL-HDBK 338B [6] fornisce i concetti e le metodologie che riguardano tutti 
gli aspetti di affidabilità dei sistemi e permette di fare un analisi dei costi di 
progettazione, acquisizione e distribuzione di componenti nei sistemi elettronici. 
Il manuale è stato scritto per gli ingegneri di affidabilità e fornisce una guida per lo 
sviluppo e l'attuazione di un programma di affidabilità per tutti i tipi di prodotti. Anche 
questa linea guida è nata per abbattere i costi di componenti poco affidabili. 
La complessità dei sistemi, i requisiti di prestazione in competizione, la corsa di 
incorporare tecnologie promettenti hanno fatto in modo di dover creare questo manuale 
di riferimento che raccoglie informazioni di molti anni d’esperienza in ambito militare. 
Qui si trovano tabulati i fattori che permettono di adeguare il failure-rate in base alla 
condizione operativa del sistema. Le tabelle, di seguito riportate, sono relative ai fattori 
di conversione: 
- Fattore di qualità, tab. 1.2  
- Fattore ambiente operativo, tab. 1.3  
- Fattore di temperatura d’esercizio, tab. 1.4 
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Tabella 1.2: Fattore di conversione d qualità [6] 
 
Tabella 1.3: Fattore di conversione ambiente [6] 
 
Tabella 1.4: Fattore di conversione di temperatura [6] 
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Queste tabelle sono utilizzate nei modelli di predizione di affidabilità sviluppati nella 
tesi e riferiti a componenti elettronici commerciali. In particolare la tabella 1.4 fornisce 
la conversione del fattore di temperatura in base all’esercizio della macchina, 
approssimata mediante la seguente curva di interpolazione polinomiale, fig. 1.16. 
𝜋𝑇 = 0.0000011 ∙ 𝑇𝑒𝑛𝑣
3 + 0.000067 ∙ 𝑇𝑒𝑛𝑣
2 + 0.00054 ∙ 𝑇𝑒𝑛𝑣 + 0.59 (1.6) 
 
1.8.5 ANSI-VITA-51.1 
L’ANSI-VITA 51.1 [7] è un report che aiuta a determinare la credibilità del tasso di 
guasto calcolato mediante la MIL-HDBK-217F Notice2. I dati qui introdotti sono stati 
aggiornati in seguito allo sviluppo del campo dell’elettronica, così gli ingegneri di 
affidabilità devono apportare modifiche ai fattori dei modelli trattati nella MIL-HDBK-
217F per le loro previsioni del failure-rate. Si tratta di una standardizzazione degli input 
dando valori più aggiornati del failure-rate di base ed altri fattori più rilevanti, 
dipendenti dai componenti. Questa relazione aiuterà l'utente a determinare la credibilità 
delle informazioni pubblicate sul tasso di guasto e delineare le tecniche necessarie per 
lo sviluppo e l'applicazione di queste informazioni per i componenti di natura 
elettronica. 
 
Figura 1.16: Approssimazione polinomiale del fattore di conversione di temperatura 
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2 Definizione del velivolo di riferimento e delle condizioni 
operative 
 
2.1 Velivolo di riferimento 
Il velivolo di riferimento appartiene alla classe di velivoli inabitabili per equipaggi 
umani (𝐴𝑈𝐶), dove sono presenti condizioni estreme ambientali, di pressione e di 
temperatura.  
L’architettura di riferimento è tipica di un velivolo UAV convenzionale ad ala fissa, che 
appartiene alla classe di velivoli a pilotaggio remoto superiori o uguali a 25 kg [1]. Nella 
definizione considereremo solo le superfici primarie del controllo del volo, fig. 2.1. 
Sono definite le seguenti 
funzioni di controllo di 
base: 
- Roll control: eseguita 
dagli alettoni (in rosso) 
posizionati sul bordo 
d’uscita delle due semiale.  
- Pitch control: eseguita 
dall’elevatore (in verde) 
posizionato sulla superfice 
di coda orizzontale. 
- Yaw control: eseguita dal timone (in giallo) posizionato sula superfice di coda 
verticale. 
Lo studio proposto è rivolto alla progettazione prototipale di un attuatore 
elettromeccanico caratterizzato da diversi componenti necessariamente già presenti sul 
mercato. Per la determinazione dei parametri che caratterizzano questi componenti e per 
il loro dimensionamento si fa riferimento a dei requisiti che devono essere soddisfatti 
dall’attuatore. Perciò nasce la necessità di scegliere un velivolo di riferimento che ci 
fornisca dimensioni, pesi e performance di riferimento.  
Il velivolo a cui si fa riferimento è un velivolo dimostratore creato da Piaggio 
Aerospace, il P.1HH, fig. 2.2 [S1]. 
Figura 2.1: Architettura di riferimento UAV 
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Figura 2.2: Vista in pianta del velivolo P.1HH [S1] 
In esso si ritrovano molti concetti sviluppati in origine per velivoli convenzionali come 
la tendenza progettuale All-Electric, di conseguenza la disponibilità di energia elettrica 
e quindi l’utilizzo di attuatori elettromeccanici per il controllo in volo.   
In tabella 2.1 sono riportate tutte le principali grandezze del velivolo di riferimento. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Tabella 2.1: Principali grandezze del velivolo di riferimento [S1] 
 
Dimensioni 
Larghezza (apertura alare) 15.6 m  
Lunghezza 14.4 m  
Altezza 4.0 m  
 
 
Aree 
Ala 18.0 m2   
Coda orizzontale 3.8 m2   
Coda verticale 4.7 m2    
Ala anteriore (canard) 1.3 m2    
Pesi Peso massimo al decollo (MTOW) 6,146 kg   
 
 
 
Performance 
Velocità massima 203.2 m/s    
Velocità di crociera 164.6 m/s    
Velocità di attesa 69.5 m/s    
Distanza massima 8,149 km    
Durata (dal decollo all’atterraggio) 10.5 hours 
Quota di servizio 13,716 m  
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In tabella 2.2 sono riportate le dimensioni delle superfici primarie di controllo del 
velivolo di riferimento. 
Nome superficie mobile Lunghezza 
[m] 
Corda 
[m] 
Superficie 
[m2] 
Elevatore (riferito ad una semiala)  2.3 0.3 0.6 
Timone  2.3 0.5 1.2 
Alettone (riferito ad una semiala) 1.8 0.2 0.4 
Tabella 2.2: Dimensioni superfici di controllo primarie 
Come riferimento per il dimensionamento si è formulata una specifica di progetto che 
contiene i principali parametri di funzionamento standard e che è rappresentativa di un 
utilizzo per comandi di volo su UAV. La tabella 2.3 contiene le assunzioni fatte: 
Deflessione massima della superficie [𝛿𝑚𝑎𝑥] +/-30°  
Deflessione nominale della superficie [𝛿𝑜𝑝] +/-10°  
Velocità di attuazione [?̇?𝑓𝑟𝑒𝑒] 60 °/s  
Derivata aerodinamica [𝐶𝛿] 0.6 
Tabella 2.3: Principali parametri di funzionamento 
 
2.2 Condizioni operative 
Come messo in risalto dalle linee guida, indipendentemente dall’attuatore scelto, 
l’affidabilità è fortemente influenzata da tre parametri che bisogna definire a monte del 
progetto: 
-   Ambiente operativo 
-   Temperatura operativa  
-   Carichi operativi 
Per quanto riguarda l’ambiente operativo si è scelta un applicazione “Airborne, 
uninhabited cargo” (AUC). Per gli altri due parametri nasce la necessità di definire una 
missione tipo del velivolo in esame. 
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2.2.1 Missione del velivolo 
Definire la missione che il velivolo effettua tipicamente nella sua vita operativa è quindi 
indispensabile per l’analisi di affidabilità.  
Il velivolo preso in esame è un MALE UAV, la cui missione tipo ha una durata di 10.5 
ore che si è supposto di suddividere nelle seguenti fasi, fig. 2.3: 
- Fase A, accensione, taxing e decollo per una durata di 15 minuti; 
- Fase B, salita per una durata di 30 minuti; 
- Fase C, crociera per una durata di 9 ore alla quota ℎ𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒; 
- Fase D, discesa per una durata di 30 minuti; 
- Fase E, atterraggio, taxing e spegnimento per una durata di 15 minuti;  
 
 
2.2.2 Definizione cicli termici 
In relazione alla definizione della missione tipo si definiscono tre temperature operative: 
- Temperatura alla stazione di controllo (𝑇𝑒𝑛𝑣_𝐺𝐶𝑆); 
- Temperatura media in salita (𝑇𝑐𝑙𝑖𝑚𝑏); 
𝑇𝑐𝑙𝑖𝑚𝑏 =
1
2
(𝑇𝑒𝑛𝑣_𝐺𝐶𝑆 + 𝑇𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒)  (2.1) 
Figura 2.3: Missione del velivolo 
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- Temperatura in crociera (𝑇𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒) 
𝑇𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 = 𝑇𝑒𝑛𝑣_𝐺𝐶𝑆 − 𝐾𝑡ℎ ∙ ℎ𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒  (2.2) 
Figura 2.4: Ciclo termico 
  
2.2.3 Definizione cicli di carico  
Il ciclo di carico è definito una volta noto il valore dei carichi aerodinamici presenti nelle 
diverse fasi di volo e dipendenti dalla superficie mobile di riferimento. 
𝐻𝑖 =
1
2
 𝜌𝑖 ∙ 𝑈𝑖
2 ∙ 𝑆𝑓 ∙ 𝑐𝑓 ∙ 𝐶𝐻𝛿 ∙ 𝛿    (2.3) 
Si indica con 𝐻𝑖 il momento di cerniera relativo alla i-esima fase della missione, con 
𝑆𝑓 𝑒 𝑐𝑓 l’area e la corda della superficie mobile di riferimento, con  𝑈𝑖  la velocità 
relativa alla fase fissata riportata in tabella 2.4, con 𝛿  l’angolo di deflessione della 
superficie mobile e con 𝐶𝐻𝛿  il coefficiente di momento di cerniera.  
Velocità media in fase A ed E 60m/s 
Velocità media in fase B e D 150m/s 
Velocità media in fase C 165m/s 
Tabella 2.4: Velocità alle varie fasi 
Esprimendo la pressione dinamica come: 
𝑞𝑖 =
1
2
 𝜌𝑖 ∙ 𝑈𝑖
2  (2.4) 
 
 48 
 
Il momento di cerniera sulla superficie mobile vale: 
𝐻𝑖 = 𝑞𝑖 ∙ 𝑆𝑓 ∙ 𝑐𝑓 ∙ 𝐶𝐻𝛿 ∙ 𝛿    (2.5) 
La forza dell’attuatore all’i-esima fase è: 
𝐹𝑖 =
𝐻𝑖
𝑏
  (2.6)      
La pressione dinamica è influenzata dal valore di velocità e della quota di volo; 
l’andamento del momento di cerniera quindi è fortemente dipendente dalla 𝑞𝑖 e dal 
valore dell’angolo di deflessione della superficie mobile di comando. La deflessione è 
poi connessa alla corsa della vite, in via approssimata secondo: 
𝑠 ≅ 𝑏 ∙ 𝛿    (2.7) 
dove si indica con s la corsa dell’attuatore, con b 
il braccio di collegamento tra la superficie e lo 
stelo dell’attuatore e con 𝛿 l’angolo di deflessione 
della superficie.  
L’andamento del momento di cerniera è legato 
alla corsa dell’attuatore, fig. 2.5.  
La pendenza del momento dipende dal valore 
della pressione dinamica, se la pressione dinamica 
aumenta, la pendenza del momento aumenta.  
All’aumentare del valore di 𝛿, aumenta l’angolo di incidenza del flusso sulla superficie 
e si assiste a fenomeni di distacco della vena fluida che portano a valori del momento di 
cerniera che non sono più rappresentabili con il modello lineare definito nell’equazione 
2.5.                                         
In via semplificativa si considera che per δ<10° c’è un legame lineare tra l’angolo di 
deflessione ed il momento di cerniera, mentre per δ>10° il momento rimane costante al 
valore massimo, raggiunto per un angolo di 𝛿𝑜𝑝=10°.  
Sulla base delle suddette osservazioni sulla vite di manovra si ha una divisione del 
carico, per 𝛿 / 𝛿 max<1/3 il carico aumenta costantemente, per 𝛿 / 𝛿 max >1/3 resta costante 
al valore di 𝛿𝑜𝑝=10°. Per tali ragioni i calcoli sono riferiti ad un angolo di deflessione 
operativo della superficie mobile pari a 10°. 
Figura 2.5: Andamento momento di cerniera in 
funzione dell'angolo di deflessione [18] 
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Importante è la definizione della durata del carico in funzione della missione; il ciclo di 
carico della generica missione è così supposto, fig. 2.6: 
- Fase A, il 10% di manovra in decollo; 
- Fase B, il 50% di manovra in salita; 
- Fase C, l’1% di manovra in crociera; 
- Fase D, il 50% di manovra in discesa; 
- Fase E, il 10% di manovra in atterraggio; 
A questo punto conoscendo l’ambiente operativo, il ciclo termico ed il ciclo di carico si 
hanno tutti gli elementi necessari per una completa predizione di affidabilità del sistema 
EMA.  
Con una corretta applicazione dei modelli delle linee guida di riferimento possiamo 
predire il valore del failure-rate di una qualsiasi applicazione elettronica. Mentre per le 
applicazioni meccaniche si realizzeranno opportuni modelli dipendenti dal ciclo di 
carico e dal ciclo termico. In ogni caso bisogna fare attenzione a tener conto dei limiti 
derivanti dall’applicazione del modello. 
 
 
 
 
Figura 2.6: Ciclo di carico 
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3 Modello di calcolo del failure-rate dell’EMA 
In questo capitolo si vuole realizzare un modello di calcolo di predizione di affidabilità 
del sistema EMA partendo dalla scelta dei componenti di un attuatore elettromeccanico. 
Per osservare meglio come i contributi dei vari componenti pesino sull’EMA si sceglie 
di suddividere l’attuatore in quattro moduli. I moduli di riferimento saranno quelli 
trattati nel primo capitolo.  
Da ciascun modulo uscirà un valore numerico espresso in Failure/106Houres (10-6 FH-1), 
che ci indicherà la predizione di affidabilità in termini di probabilità di guasto. Per 
rimanere coerente alle normative di riferimento si propone di stabilire un metodo per 
stimare l’affidabilità dei componenti elettronici e meccanici mediante il failure-rate o 
tasso di guasto (λ). Però bisogna prestare attenzione alla previsione di affidabilità in 
quanto deve essere usata con intelligenza, con le dovute considerazioni dei suoi limiti.  
Secondo un modello logistico la somma dei tassi di guasto dei moduli danno 
l’affidabilità dell’attuatore elettromeccanico. Questo modello di calcolo verrà 
implementato in ambiente Matlab e ci permetterà di rendere la trattazione generica in 
modo da poter applicare questo modello a qualsiasi sistema di attuazione 
elettromeccanica cambiando semplicemente i dati di input forniti da catalogo. 
 
3.1 Suddivisione in moduli 
Il primo passo è quello di individuare i componenti di ciascun modulo e raggrupparli 
per categorie (ad esempio i condensatori, i diodi, i componenti di mercato) in maniera 
da facilitarne l’analisi attraverso l’applicazione dei modelli. Individuati i componenti, la 
trattazione sarà eseguita in maniera del tutto differente tra i componenti elettronici e 
quelli meccanici.  
 
Motore elettrico 
Componente fondamentale del sistema di attuazione elettromeccanica, fornisce potenza 
agli organi meccanici rotanti. La nostra attenzione si rivolge ad un motore a magneti 
permanente brushless (BLACM) a modulazione sinusoidale.  
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Elettronica di potenza 
In questo modulo per una corretta analisi di affidabilità si preferisce suddividere i 
componenti in due classi, ognuna con un modello di analisi diverso: i componenti forniti 
dal costruttore con un valore sulla durata (MTBF in ore) e quelli che costituiscono le 
unità minime della scheda dell’elettronica di potenza (Power Electronics Board). 
Nell’analisi si decide di trattare in modo indipendente le due classi di componenti 
affinché entrambe le trattazioni ci forniscano dei valori confrontabili per poterli 
sommare. 
Per i componenti forniti con un valore sulla durata si hanno: 
- Tre chip motor (Pulse Width Modulation, PWM), utilizzati per l’azionamento 
della modulazione dell’ampiezza degli impulsi del motore, un metodo più 
evoluto di alimentazione che riesce a variare sia la frequenza che l’ampiezza delle 
sinusoidi in uscita [S2]; 
- Sei Timer di precisione (precision timer, PT), specializzati in temporizzazione, 
clock e controllo frequenza. Questi dispositivi sono circuiti di cronometraggio di 
precisione in grado di produrre ritardi accurati o oscillazione [S3]; 
- Un inverter (I), viene usato per variare la tensione e la frequenza della corrente 
alternata in uscita rispetto a quella in entrata. Nella nostra applicazione serve 
nella variazione di velocità del motore elettrico, infatti serve per realizzare 
un’alimentazione switching, con notevoli vantaggi in termini di efficienza, 
ingombro e peso [S4]; 
- Un comparatore duale (dual comparator, CD), sono comparatori a tensione 
differenziale doppi. A differenza degli amplificatori operazionali, i comparatori 
differenziali dedicati hanno bassi ritardi di propagazione e tempi rapidi di 
recupero e sono progettati specificamente per operare senza feedback [S2]; 
Tutti questi componenti vengono forniti con un valore sulla durata (MTBF) alla 
temperatura d’uso di 55°C. 
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Per le unità della scheda di elettronica di potenza si riporta l’elenco in tabella 3.1. 
Elemento Numero 
componenti  
Salto di temperatura per 
dissipazione di potenza 
[°C] 
Condensatori 100 0 
Diodi 33 25 
Connettori 3 54 
Resistori 100 0 
MOSFETs 6 25 
Tabella 3.1: Microcomponenti della scheda di potenza 
Elettronica di controllo 
In questa sezione sono presenti solo componenti, forniti dal costruttore, con un valore 
sulla durata (MTBF in ore). Si ha: 
- Una FPGA (Field Programmable Gate Array), è una scheda digitale impiegata 
per le funzioni di controllo, essa lavora in combinazione con convertitori digitale-
analogici. Viene fornita di un valore sulla durata (MTBF) alla temperatura d’uso 
di 55°C [S2]; 
E poi i sensori principali che costituiscono il modulo dell’elettronica di controllo, per 
una descrizione completa si fa riferimento al capitolo 1.5.1. 
- Tre sensori di corrente, impiegati nella misurazione di corrente delle tre fasi del 
motore. Sono forniti con un valore sulla durata (MTBF) alla temperatura di 
utilizzo di 55°C [S3]; 
- Un resolver, specializzato nella misurazione della velocità e della posizione 
angolare. Viene fornito con un valore di durata ad un livello del 90% di 
confidenza, con un intervallo di temperatura operativa tra -55°C e 125°C. Inoltre 
è dotato di uscita in digitale perciò ha al suo interno il convertitore 
analogico/digitale [S4]; 
- Un LVDT (Linear Variable Differential Transformer), impiegato per misurare 
spostamenti con elevata risoluzione dell’estrazione dell’attuatore. Ci viene 
fornito con un valore sulla durata (MTBF) in un intervallo di applicazione tra         
-55°C e 150°C [S6]; 
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Trasmissione meccanica 
Nel modulo sono inclusi: 
- Vite a rulli satelliti, dispositivo che trasforma il moto rotatorio dell’albero motore 
in moto traslatorio, permettendo così l’estrazione dell’attuatore e la 
movimentazione della superficie di controllo;  
- Scatola di riduzione epicicloidale, dispositivo montato tra il motore e la vite di 
manovra. Esso permette l’accoppiamento dalle alte velocità di rotazione del 
motore alle basse velocità di rotazione della vita di manovra, ciò è possibile con 
un opportuno rapporto di riduzione della velocità angolare; 
  
3.2 Failure-rate componenti elettronici 
Come già detto la trattazione viene scomposta in due analisi differenti, a seconda della 
natura del componente. Se il componente è un sotto componente di un unità più grande 
(come i microcomponenti della scheda di potenza) o se il componente è fornito con un 
valore di catalogo in durata. 
Per le unità minime dei componenti elettronici come i condensatori, i diodi, i resistori, i 
connettori ed i MOSFETs verranno implementati modelli per il calcolo forniti dalla MIL-
HDBK-217F Notice 2 (cap. 1.8.3), opportunamente corretti da dati più recenti attraverso 
l’utilizzo della ANSI-VITA-51.1 (cap. 1.8.5), rendendo i valori di uscita più affidabili. I 
restanti componenti elettronici scelti da catalogo che vengono forniti con un valore di 
durata verranno opportunamente ridotti mediante le tabelle di conversione sul tipo di 
ambiente, sulla temperatura e sulla qualità fornite della MIL-HDBK-338B (cap. 1.8.4).  
 
3.2.1 Elettronica di potenza 
Il manuale adottato per la prima classe di componenti è la MIL-HDBK-217F Notice 2, 
opportunamente aggiornata e corretta mediante l’ANSI-VITA-51.1, i componenti trattati 
con questo “handbook” sono descritti di seguito e riassunti nella tabella 3.2. 
I condensatori in esame si distinguono in due tipi: 
- Condensatore elettrolitico al tantalio (Capacitor, Fixed, Electrolytic (Tantalum), 
CWR) con carica di 10μF ed uno stress di tensione pari a 0.3; 
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- Condensatore multi strato ceramico dielettrico (Capacitor, Multiple Layer, 
Fixed, Ceramic Dielectric, CDR) con diversa carica (vedi tab. 3.2) ed uno stress 
di tensione pari a 0.3; 
I diodi si distinguono in quattro tipi: 
- Diodo regolatore di tensione o diodo zener (Voltage Regulator, VR); 
- Diodo raddrizzatore di alimentazione (Power Rectifier, PR); 
- Diodo raddrizzatore veloce di recupero potenza (Fast Recovery, FR); 
- Diodo soppressore di transitorio (Transient Suppressor, TS); 
Tutti i diodi hanno un rapporto di stress di tensione pari a 0.3 ed una variazione di 
temperatura dovuta alla potenza dissipata di 25°C. 
Degli altri elementi costituenti la scheda di potenza si hanno: 
- Connettori di alimentazione singoli (Connectors, C) con meno di cinquanta cicli 
di accoppiamento su 1000 ore; 
- Resistori fissi (Resistor fixed, RM) con una potenza dissipata uguale a 0.1W ed 
un stress di potenza pari a 0.04; 
- MOSFETs di bassa frequenza (Transistors, low frequency, si FET, M) con un 
rapporto di potenza nominale maggiore di 250W ed una variazione di 
temperatura di potenza dissipata di 25°C; 
Elemento Tipologia Numero 
componenti  
Valore 
 
Temperatura 
di potenza 
dissipata 
[°C] 
Temperatura 
di giunzione 
[°C] 
Condensatore CWR 10 C=10μF 0 55 
CDR 20 C=1μF 0 55 
CDR 50 C=100μF 0 55 
CDR 10 C=5μF 0 55 
CDR 10 C=200μF 0 55 
Diodo VR 9 - 25 80 
PR 18 - 25 80 
FR 3 - 25 80 
TS 3 - 25 80 
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Connettore C 3 - 54 109 
Resistore RM 100 - 0 55 
MOSFET M 6 - 25 80 
Tabella 3.2: Dettagli dei microcomponenti della scheda di potenza, Tref =55°C 
Condensatori (Capacitors) [Sez. 10.1] 
Il modello di calcolo suggerito dal manuale per i condensatori è il seguente: 
𝜆𝑝 = 𝜆𝑏 ∙ 𝜋𝑇 ∙ 𝜋𝐶 ∙ 𝜋𝑉 ∙ 𝜋𝑄 ∙ 𝜋𝐸  (3.1) 
dove i fattori di: base (𝜆𝑏), temperatura (𝜋𝑇), capacità (𝜋𝐶) e stress di voltaggio (𝜋𝑉) 
dipendono dal tipo di condensatore, nel nostro caso si hanno due tipi di condensatori 
perciò: 
𝜋𝑇 = exp [−
𝐸𝑎
8.617 ∙ 10−5
∙ (
1
𝑇 + 273
−
1
298
)] 
𝜋𝐶 = 𝐶
𝑥 
𝜋𝑉 = (
𝑉𝑅
0.6
)
𝑦
+ 1 
dove la temperatura è espressa in gradi centigradi, C in μF (tab. 3.2) e VR=0.3 (Voltage 
stress ratio) è dato dal costruttore. 
- Per i condensatori elettrolitici al tantalio (CWR) 
𝜆𝑏 = 0.00005 ∙ 10
−6𝐹𝐻−1   
𝐸𝑎 = 0.15 
𝑥 = 0.23  
y=17 
- Per i condensatori ceramici dielettrici (CDR) 
𝜆𝑏 = 0.0020 ∙ 10
−6𝐹𝐻−1 
𝐸𝑎 = 0.35 
𝑥 = 0.09 
y=3 
Per quando riguarda i fattori indipendenti dal tipo di condensatore si ha che il fattore di 
qualità tratto dall’ANSI-VITA-51.1 ed il fattore della condizione ambientale operativa 
sono: 
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𝜋𝑄 = 0.1 
𝜋𝐸 = 25 
Resistori (Resistors) [Sez. 9.1] 
Il modello di calcolo per il resistore è: 
𝜆𝑝 = 𝜆𝑏 ∙ 𝜋𝑇 ∙ 𝜋𝑃 ∙ 𝜋𝑆 ∙ 𝜋𝑄 ∙ 𝜋𝐸  (3.2) 
Avendo un unico tipo di resistore (RM), i fattori di: base (𝜆𝑏), temperatura (𝜋𝑇), potenza 
(𝜋𝑃), stress di potenza (𝜋𝑆) e ambiente (𝜋𝐸) sono: 
𝜆𝑏 = 0.0037 ∙ 10
−6𝐹𝐻−1 
𝜋𝑇 = exp [−
0.08
8.617 ∙ 10−5
∙ (
1
𝑇 + 273
−
1
298
)] 
𝜋𝑃 = 𝑃𝐷
0.39 
𝜋𝑆 = 0.71 ∙ exp 
(1.1∙𝑃𝑆) 
𝜋𝐸 = 31 
dove la temperatura è espressa in gradi centigradi. Inoltre PD=0.1W (power dissipation) 
e PS=0.04 (power stress) sono forniti dal costruttore. 
Per i resistori l’ANSI-VITA 51.1 ci suggerisce il seguente fattore di qualità: 
𝜋𝑄 = 0.1 
MOSFETs (Transistors, low frequency, si FET) [Sez. 6.4] 
Il modello di calcolo per il MOSFET è: 
𝜆𝑝 = 𝜆𝑏 ∙ 𝜋𝑇 ∙ 𝜋𝐴 ∙ 𝜋𝑄 ∙ 𝜋𝐸  (3.3) 
dove i fattori di: temperatura (𝜋𝑇), ambiente (𝜋𝐸) e applicazione (𝜋𝐴) sono: 
𝜋𝑇 = exp [−1925 ∙ (
1
𝑇𝑗 + 273
−
1
298
)] 
𝜋𝐸 = 20 
𝜋𝐴 = 10   poiché Pr ≥ 250W 
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dove Pr è un dato fornito dal costruttore e Tj è la temperatura di giunzione espressa in 
gradi centigradi. Infine l’ANSI-VITA-51.1 fornisce i valori aggiornati del failure-rate 
base e del fattore di qualità: 
𝜆𝑏 = 0.0012 ∙ 10
−6𝐹𝐻−1 
𝜋𝑄 = 0.1 
Diodi (Diodes, low frequency) [Sez. 6.1] 
Il modello di calcolo per il diodo è: 
𝜆𝑝 = 𝜆𝑏 ∙ 𝜋𝑇 ∙ 𝜋𝑆 ∙ 𝜋𝐶 ∙ 𝜋𝑄 ∙ 𝜋𝐸  (3.4) 
dove i fattori di: base (𝜆𝑏), stress elettrico (𝜋𝑆) e costruzione di contatto (𝜋𝐶), 
dipendono dal tipo di diodo. In questa applicazione si hanno quattro tipi di diodi, perciò 
si ha: 
Tipo 𝜆𝑏 𝜋𝑆 𝜋𝐶 
VR 0.0020 1 1 
PR 0.0030 0.054 1 
FR 0.025 0.054 1 
TS 0.0013 1 1 
Tabella 3.3: Failure-rate base e fattori dei diodi 
Il fattore di temperatura ed il fattore ambiente sono: 
𝜋𝑇 = exp [−1925 ∙ (
1
𝑇𝑗 + 273
−
1
298
)] 
𝜋𝐸 = 20 
Dall’ANSI-VITA-51.1 si riporta il fattore di qualità e si impone che la temperatura di 
giunzione sia uguale alla temperatura ambientale 𝑇𝑗 = 𝑇𝑒𝑛𝑣 
𝜋𝑄 = 1 
Connettori (Connectors) [Sez. 15.1] 
Il modello di calcolo per il connettore è: 
𝜆𝑝 = 𝜆𝑏 ∙ 𝜋𝑇 ∙ 𝜋𝐾 ∙ 𝜋𝑄 ∙ 𝜋𝐸  (3.5) 
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dove i fattori di: temperatura (𝜋𝑇), Mating/Unmating (𝜋𝐾) e ambiente (𝜋𝐸) sono: 
𝜋𝑇 = exp [−
0.14
8.617 ∙ 10−5
∙ (
1
𝑇𝑗 + 273
−
1
298
)] 
𝜋𝐾 = 3 poichè Mating/Unmating<50 
𝜋𝐸 = 8 
Il fattore 𝜋𝐾 dipende dai cicli di connessione/sconnessione per 1000 ore ed è un dato 
fornito dal costruttore. 
Dall’ANSI-VITA-51.1 si prende il failure-rate base ed il fattore di qualità:  
𝜆𝑏 = 0.0010 
𝜋𝑄 = 1 
Componenti commerciali 
Si passa al secondo tipo di analisi per i componenti di natura elettronici, quelli forniti 
con un valore di catalogo in durata (MTBF in ore). Questi componenti vengono 
opportunamente ridotti attraverso le tabelle 1.2-1.4 relative al fattore di qualità, al fattore 
ambientale ed al fattore di temperatura tratte dalla MIL-HDBK-338B, riportate nel 
capitolo 1.8.4. 
I componenti commerciali sono riportati in tabella 3.4. 
Elemento Numero 
componenti 
Riferimento 
PWM 3 [S2] 
PT 6 [S3]  
I 1 [S3]  
CD 1 [S2]  
Tabella 3.4: Componenti di mercato dell'elettronica di potenza, Tref =55°C  
Il calcolo viene compiuto usando i fattori delle tabelle, in particolare per il fattore 
ambiente si parte da una condizione di test in ground benign con cui il valore ci viene 
fornito da catalogo. 
Per quando riguarda i fattori di conversione della MIL-HDBK-338B, si ha che: 
- Il fattore di conversione ambientale da 𝐺𝐵 ad AUC è: 𝜋𝐸 = 8.2 
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- Il fattore di conversione di qualità è: 𝜋𝐸 = 1 
- Il fattore di conversione della temperatura lo si approssima mediante la curva di 
interpolazione polinomiale, equazione 1.6, fig. 1.16. 
Noti questi tre fattori si procede con la riduzione del valore del MTBF fornito. In seguito 
per rendere coerente la trattazione fatta e permettere la somma dei risultati dei 
componenti di mercato con i risultati dei microcomponenti si inverte l’equazione 1.1 per 
il calcolo del failure-rate. 
𝜆 =
1
𝑀𝑇𝐵𝐹
  (3.6) 
 
3.2.2 Elettronica di controllo 
La trattazione dei componenti relativi all’elettronica di controllo, essendo stati tratti tutti 
da mercato, ci vengono forniti con un valore in durata (MTBF in ore) relativo a test in 
𝐺𝐵. Analogamente a quanto fatto con l’analisi dei componenti di mercato 
dell’elettronica di potenza si procede allo stesso modo per i componenti dell’elettronica 
di controllo. 
I componenti sono riassunti nella tabella 3.5: 
Elemento Numero 
componenti 
Temperatuta di utilizzo Riferimento 
FPGA 1 55 [S2]  
Current sensors 3 55 [S2] 
Resolver 1 -55°C<Tref<125°C [S5] 
LVDT 1 -55°C< Tref <150°C [S6] 
Tabella 3.5: Componenti di mercato dell'elettronica di controllo 
Per i fattori di qualità, ambiente e temperatura si applicano le tabelle 1.2-1.4 della MIL-
HDBK-338B, si riduce il valore del MTBF e si calcola il failure-rate con la 3.6. 
 
3.3 Failure-rate componenti meccanici 
Per i componenti di natura meccanica non esistono linee guida per l’analisi del failure-
rate, perciò si affronta il problema adottando modelli diversi a seconda del componente. 
L’obiettivo è di trovare un valore sul tasso di guasto che può essere confrontato con il 
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tasso di guasto degli altri moduli di elettronica in modo da avere una stima della 
predizione di affidabilità dell’EMA. 
L’attuatore elettromeccanico sarà vincolato nella 
parte anteriore della superficie mobile in modo che 
abbia un braccio di leva (b) rispetto alla cerniera. 
La forza massima che dovrà sopportare sarà: 
𝐻𝑚𝑎𝑥 =
1
2
∙ 𝜌0 ∙ 𝑆𝑓 ∙ 𝑐𝑓 ∙ 𝑈𝑚𝑎𝑥
2 ∙ 𝐶𝐻𝛿 ∙ 𝛿𝑜𝑝  
 (3.7) 
𝐹𝑚𝑎𝑥 =
𝐻𝑚𝑎𝑥
𝑏
   (3.8) 
dove 𝑆𝑓 e 𝑐𝑓 sono caratteristiche geometriche relative alla superficie mobile (nel nostro 
caso all’elevatore), 𝑈𝑚𝑎𝑥 è la velocità massima raggiungibile dal velivolo, 𝐶𝐻𝛿  è il 
coefficiente di momento di cerniera, 𝜌0 è la densità a livello del mare e 𝛿𝑜𝑝 = 10°. 
 
3.3.1 Motore elettrico 
Per quando riguarda il motore elettrico (BLACM), tipicamente i costruttori non 
forniscono dati dettagliati sui failure-rate, e per questo l’analisi è stata effettuata 
trattando il motore secondo il modello relativo ai “rotating devices” fornito dalla MIL-
HDBK-217 Notice 2. Secondo tale modello i modi di guasto di un motore sono 
imputabili a: 
- Guasto alle bobine (Windings, W) 
- Guasto ai cuscinetti (Bearings, B) 
Il modello di calcolo del failure-rate si applica ai motori con potenze al di sotto 1HP. 
Questo modello è anche applicabile a motori polifasi, come nel nostro caso di un motore 
trifase. Importante nel modello è il dato di input del ciclo di vita del motore (life cycle, 
LC), fornito da catalogo in ore. Il life cycle lo si riduce relativamente al tipo di ambiente 
di nostro interesse:  
𝐿𝐶𝑛𝑒𝑤 =
𝐿𝐶
𝜋𝐸
  (3.9) 
Il fattore ambientale è: 𝜋𝐸 = 16 
Figura 3.1: Visualizzazione tridimensionale 
del braccio 
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Il modello di calcolo per il motore elettrico è [Sez. 12.1]: 
𝜆𝑝 = [
𝜆1
𝐴∙𝛼𝐵
+
𝜆2
𝐵∙𝛼𝑊
]  (3.10) 
dove: 
- 𝛼𝐵 è la vita caratteristica di Weibull per i cuscinetti del motore 
𝛼𝐵 = [10
(2.534−
2357
𝑇𝐴+273
)
+
1
10
(20−
4500
𝑇𝐴+273
)
+300
]
−1
  (3.11) 
- 𝛼𝑊 è la vita caratteristica di Weibull per le bobine del motore 
𝛼𝑊 = 10
(
2357
𝑇𝐴+273
−1.83)
  (3.12) 
dove TA è la temperatura alla relativa fase di missione espressa in gradi centigradi 
Figura 3.2: Vita caratteristica di Weibull per i cuscinetti del motore 
Figura 3.3: Vita caratteristica di Weibull per le bobine del motore 
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- A e B sono dei coefficienti tipici dei motori elettrici e valgono rispettivamente 
1.9 e 1.1 
- 𝜆1e 𝜆2si determinano attraverso l’approssimazione polinomiale della tabella di 
riferimento nella relativa sezione del manuale, fig. 3.4  
L’approssimazione polinomiale ha la seguente forma: 
𝜆𝑖 = 0.021 ∙ 𝑥
3 − 0.48 ∙ 𝑥2 + 1.6 ∙ 𝑥 − 0.1          𝑐𝑜𝑛   𝑥 =
𝐿𝐶𝑛𝑒𝑤
𝛼
 (3.13) 
Infine importante è bilanciare il calcolo di 𝛼  delle bobine e dei cuscinetti con le fasi 
della missione, secondo il ciclo termico definito nel capitolo 2.2.2. Il manuale in questo 
caso fornisce l’equazione 3.14 per il calcolo della vita caratteristica di Weibull: 
𝛼 =
∑ ℎ𝑖
5
𝑖=1
∑
ℎ𝑖
𝛼𝑖
5
𝑖=1
  (3.14) 
dove ℎ𝑖 ed  𝛼𝑖 sono relativamente la durata e vita caratteristica all’i-esima fase di 
missione calcolata secondo la 3.11 o la 3.12.  
Noti tutti questi valori è possibile calcolare un valore del failure-rate del modulo motore 
usando l’equazione 3.10. 
Per concludere la trattazione del motore elettrico, importante è conoscere la potenza 
massima necessaria che il motore dovrà fornire per l’applicazione. Bisogna tener conto 
anche della potenza dissipata all’interno dei microcomponenti (ad esempio MOSFET o 
diodi). La potenza massima che deve fornire nel caso di massimo carico è: 
𝑃 = 𝑓 ∙ 𝐻𝑚𝑎𝑥 ⋅ ?̇?𝑓𝑟𝑒𝑒 ≅ 400𝑊  (3.15) 
dove f è un coefficiente che tiene conto delle dispersioni di potenza appena citate. 
Figura 3.4: Approssimazione polinomiale di λ1 e λ2 
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3.3.2 Trasmissione meccanica 
Nel modulo della trasmissione meccanica sono presenti due elementi, la vite di manovra 
(planetary roller screw) ed il riduttore di giri (planetary gearbox). 
Come riferimento per il dimensionamento del modulo della trasmissione meccanica si è 
formulata una specifica di progetto che contenga i principali parametri di funzionamento 
standard e che sia rappresentativa di un utilizzo per comandi di volo su UAV. 
Rapporto di trasmissione del riduttore (i) 10 
Passo della vite di manovra (p) 5 mm 
Rendimento reale di una vite di manovra (η) 0.8 
Numeri di giri massimo della vite (ng) 1000 rpm 
Velocità massima di rotazione della vite (𝜔𝑟𝑠) 60 °/s 
Carico dinamico vite (Cdyn) 50 kN 
Tabella 3.6: Dati di riferimento componenti meccanici 
Planetary roller screw 
Non avendo dati a disposizione sulla variazione della vita con la temperatura si esegue 
un modello simile alla sezione meccanica del motore. Un aspetto indispensabile è il ciclo 
di vita della vite (life cycle, LC), fornito in ore dal catalogo. Anche qui il life cycle viene 
opportunamente ridotto con il fattore ambiente, analogamente a quanto fatto per il 
motore. 
Il modello di calcolo è come segue: 
𝜆𝑝 =
𝜆
𝛼𝑅𝑆
     (3.16) 
dove: 
- 𝜆  si determina attraverso l’equazione 3.13 
- 𝛼𝑅𝑆 è la vita caratteristica di Weibull per la vite a rulli satelliti 
𝛼𝑅𝑆 =
𝑀𝑇𝐵𝐹𝑅𝑆
80000
∙ [10
(2.534−
2357
𝑇𝐴+273
)
+
1
10
(20−
4500
𝑇𝐴+273
)
+300
]
−1
  (3.17) 
con 𝑇𝐴 le temperatura alla relativa fase di missione espressa in gradi centigradi, MTBFRS 
il tempo medio tra i guasti calcolato come segue. 
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In fase di scelta di una planetary roller screw viene usata la definizione della durata di 
base della vita del componente in termini di milioni di cicli di utilizzo (million of 
revolutions). La durata di base è convenzionalmente definita come il numero di cicli che 
il 90% di un campione di viti identiche è in grado di effettuare senza danneggiamento 
(L10). Operativamente la durata è caratterizzata mediante prove sperimentali nel quale 
la vite viene movimentata a velocità costante lungo tutta la sua corsa sotto un carico 
costante pari a Cdyn. Per ottenere il valore della durata in condizioni di carico generico 
(definizione estratta dal catalogo del SKF) si ha [15]:  
𝐿10 = (
𝐶𝑑𝑦𝑛
𝐹𝑚
)
3
  (3.18) 
dove 𝐹𝑚 rappresenta il carico medio cubico valutato dall’equazione 3.19 e 𝐶𝑑𝑦𝑛 
rappresenta il carico dinamico.  
 𝐹𝑚 =
(Σ𝐹𝑖
3∙𝐿𝑖)
1
3⁄
(Σ𝐿𝑖)
1
3⁄
  (3.19) 
L’equazione 3.19 viene utilizzata per carichi applicati in maniera costante, (𝐹𝑖) ed (𝐿𝑖) 
sono i carichi e il numero di rivoluzioni compiute nelle diverse fasi di missione. 
In tabella 3.7 si riportano i dati di forza costante 𝐹𝑖 e i valori di rivoluzione 𝐿𝑖. 
𝐿𝑖 = 𝑡?̅? ∙ 𝑛𝑔 ∙ 60  (3.20) 
dove 𝑡?̅? è il tempo di manovra nella relativa missione in ore. 
Fase Tempo 
[ore] 
Durata di 
movimentazione 
[%] 
Quota  
[m] 
Hi 
[Nm] 
𝐹𝑖  
[N] 
𝐿𝑖 
[rivoluzioni 
vite] 
A 0.25 10 0 31 517 1500 
B1 0.25 50 3300 140 2333 15000 
B2 0.25 50 10200 64 1066 15000 
C 9 1 13800 45 752 540 
D1 0.25 50 10200 64 1066 15000 
D2 0.25 50 3300 140 2333 15000 
E 0.25 10 0 31 517 1500 
Tabella 3.7: Carichi e numero di rivoluzioni nelle diverse fasi di missione sulla vite di manovra 
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La vite a rulli planetari è un componente da designare con estrema attenzione per il 
delicato ruolo che ricopre all’interno del sistema EMA proposto. Nota la specifica di 
tabella 3.6 si possono trovare alcuni dati fondamentali per la selezione della vite nel 
catalogo. Infine per rendere confrontabile il risultato ottenuto attraverso questa analisi 
con gli altri moduli si trasforma la durata di base in ore: 
𝐿10ℎ =
𝐿10
𝑛𝑔∙60
    (3.21) 
Questo risultato non è ancora un valore di uscita valido, in quanto va reso coerente con 
la definizione di MTBF. Come trattato nell’appendice A, per definizione il valore del 
MTBF corrisponde al 63.2% di probabilità di fallimento ovvero al 36.8% di affidabilità. 
Perciò è importante introdurre un fattore correttivo di affidabilità che rende coerente i 
risultati con la definizione scelta. 
𝑀𝑇𝐵𝐹𝑅𝑆 = 𝑓𝑟 ∙ 𝐿10  (3.22) 
dove 𝑓𝑟 è il fattore correttivo di affidabilità che permette di valutare il dato di durata 
all’affidabilità voluta, nel nostro caso al 36.8% di affidabilità, che tuttavia contiene un 
grado di incertezza eccessivo per applicazioni aeronautiche, però rende coerente 
l’analisi. 
 
Tabella 3.8: Fattore correttivo di affidabilità [19] 
Visto che la durata 𝐿10 è relativa ad un’affidabilità del 90%, mentre dalla distribuzione 
di Weibull si è concluso in appendice A che per β=1 ed η=MTBF il valore 
corrispondente è un MTBF al 36.78% di affidabilità, il fattore correttivo di affidabilità 
𝑓𝑟 è pari a 9.5. 
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Infine resta da dire che per completare il calcolo di 𝛼𝑅𝑆, che dipende dal ciclo termico, 
si usa l’equazione 3.23: 
𝛼𝑅𝑆 =
∑ ℎ𝑖
5
𝑖=1
∑
ℎ𝑖
𝛼𝑅𝑆_𝑖
5
𝑖=1
  (3.23) 
dove ℎ𝑖 e 𝛼𝑅𝑆_𝑖 sono la durata e la vita caratteristica all’i-esima fase di missione. Noti 
questi valori attraverso l’equazione 3.16 è possibile determinare un valore del failure-
rate della vite a rulli satelliti. 
 
Planetary gearbox 
La riduzione del moto ad alti giri proveniente dal motore è affidata alla scatola di 
riduzione che si interpone tra motore e vite di manovra. La necessità del riduttore 
epicicloidale è data principalmente per evitare una riduzione troppo “brusca” del moto 
rotatorio con l’inevitabile aumento della possibilità di danneggiamento.  
Il dimensionamento del riduttore dipende fondamentalmente dal voluto rapporto di 
riduzione (i), dal valore della coppia in uscita dal riduttore stesso (𝑀𝑟𝑠) e dalla velocità 
di rotazione in ingresso (𝜔𝑚) che riesce a sostenere.  
- Rapporto di riduzione     i=10   
- Coppia di uscita (roller screw)             𝑀𝑟𝑠 =
𝐹𝑚𝑎𝑥∙𝑝
2∙𝜋∙𝜂
   (3.24) 
- Velocità di ingresso (motor)       𝑖 =  
𝜔𝑔
𝜔𝑟𝑠
  ⟹  𝜔𝑚 = 𝑖 ⋅ 𝜔𝑟𝑠  (3.25) 
dove p è il passo della vite, 𝜂 è il rendimento reale della vite, 𝐹𝑚𝑎𝑥 è la forza massima 
che l’attuatore dovrà sopportare, 𝜔𝑟𝑠 = 𝑛𝑔 ∙
2∙𝜋
60
 è la velocità angolare della vite e 𝑛𝑔 è il 
numero di giri della vite, dati forniti dalla specifica di progetto riportati in tabella 3.6. 
Fissato questo dimensionamento, si sceglie da catalogo la gearbox, con le dimensioni e 
le caratteristiche principali di questa ci viene fornito il valore di durata (MTBF) in ore 
nell’ambiente GB, in un intervallo di temperatura tra -56°C e 125°C. Quindi l’unica 
riduzione di cui dobbiamo tener conto per la scatola di riduzione è la riduzione relativa 
al fattore ambientale che è pari a 16.  
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3.4 Metodo di calcolo e codici sviluppati 
Il percorso logico dell’analisi effettuata per il calcolo, viene di seguito spiegato 
attraverso l’uso di una rappresentazione schematica a diagramma di flusso. Questo 
permette di rappresentare il flusso logico di istruzioni operative, procedure ed algoritmi 
adottati all’interno del programma, seguendo il verso con cui si compiono. 
Nell’implementazione del codice ci serviamo dell’ambiente di programmazione 
“Matlab” per il calcolo del failure-rate dell’EMA. Il codice parte da una pagina di 
comando principale (main), da questa si sono sviluppati due codici: 
- Codice “base”, rappresentativo di un risultato sul failure-rate riguardante 
l’attuatore in una fase generica, senza la dipendenza dal carico e dalla 
temperatura di missione (T and F costant). 
- Codice “completo”, fornisce un risultato sulla predizione di affidabilità 
dell’attuatore più mirato, infatti nel calcolo entra la dipendenza dalla missione di 
riferimento (T and F mission). 
Inoltre in questi codici è possibile far variare le condizioni iniziali ai fini di ottenere 
risultati desiderati più fedeli all’applicazione d’interesse. In entrambi i codici è possibile 
osservare i risultati di due ambienti operativi tipici aeronautici (AUC e ARW). E’ anche 
possibile far variare una temperatura di riferimento, che nel codice base è 
rappresentativa di una temperatura test dell’attuatore, mentre nel codice completo è 
rappresentativa di una temperatura di controllo a terra (ground control system). 
Le visualizzazioni grafiche sono rappresentative di risultati del tasso di guasto che 
riguardano un vasto campo di applicazione del prototipo EMA scelto. 
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3.4.1 Calcolo con temperatura e carichi operativi costanti 
Il codice base reitera il calcolo del failure-rate dell’EMA al variare di una temperatura 
di test, perciò fissato l’intervallo, a ciascuna temperatura corrisponde un valore del tasso 
di guasto. Questo valore di uscita dell’attuatore è la somma dei moduli che lo 
compongono. Il calcolo si svolge senza la dipendenza dalla missione, perciò la 
temperatura di riferimento ed il carico operativo non sono altro che valori fissati. Il 
seguente schema è rappresentativo del codice sviluppato alla generica fase, fig 3.5. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 3.5: Flusso logico a T ed F costanti, codice base 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Modulo 
Motore 
𝜆𝑀 
 
T and F 
constant 
Modulo 
Elettronica 
di Potenza 
𝜆𝐸𝑃 
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di Controllo 
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Trasmissione 
Meccanica 
𝜆𝑇𝑀 
 
 
Failure-rate EMA 
𝜆𝐸𝑀𝐴 = 𝜆𝑀 + 𝜆𝐸𝑃 + 𝜆𝐸𝐶 + 𝜆𝑇𝑀 
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3.4.2 Calcolo con temperatura e carichi operativi di missione 
Il codice completo reitera il calcolo del failure-rate dell’EMA al variare di una 
temperatura di controllo a terra, ad ogni temperatura corrisponde un valore del failure-
rate. In questo codice il calcolo si svolge con la dipendenza della missione, ad ogni fase 
corrisponde una temperatura ed un carico. Anche qui il valore di uscita del failure-rate 
dell’attuatore è la somma dei moduli al variare della fase di volo. Il diagramma seguente 
rappresenta il flusso logico con cui il codice è stato sviluppato, fig. 3.6. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 3.6: Flusso logico a T ed F di missione, codice completo 
Dal diagramma si osserva come l’ingresso per il calcolo del failure-rate è dato dal ciclo 
termico ed dal ciclo di carico della missione di riferimento. Ogni fase ha il suo valore di 
carico e di temperatura costante, che attraverso il codice base permette il relativo 
calcolo. La somma di questi risultati opportunamente pesati con il tempo all’i-esima fase 
𝜏𝑖 diviso il tempo totale della missione 𝜏 fornisce il risultato del failure-rate alla relativa 
temperatura di controllo a terra.  
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Failure-rate EMA missione 
𝜆𝐸𝑀𝐴 = ∑
𝜆𝐸𝑀𝐴
𝑖 ∙ 𝜏𝑖
𝜏
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4 Simulazione ed analisi di affidabilità EMA 
L’analisi di affidabilità del sistema EMA è stata effettuata per gradi: si è partiti da un 
modello semplice (analisi EMA su singola fase ad una temperatura di test) e si sono 
aggiungente le diverse complessità in maniera graduale, fino a raggiungere il grado di 
complessità maggiore che meglio caratterizza l’affidabilità effettiva dell’attuatore 
(analisi EMA con l’influenza della missione di volo). Ne è conseguita la realizzazione 
di un modello “base” e di un modello “completo”.  
Nel modello base è stato imposto una durata di fase generica ed una forza costante 
applicata all’attuatore. Questo modello prevede un intervallo di temperatura di 
riferimento (Ttest), indipendente dalle fasi di missione. L’analisi è stata fatta per avere 
una prima stima di predizione di affidabilità dell’attuatore alla fase generica. Il calcolo 
è stato iterato in un intervallo di temperatura di test tra -54°C e 71°C, che è l’intervallo 
di accettabilità per la certificazione di componenti aeronautici. In questo modo si può 
vedere la sensibilità del modello alle variazioni di temperatura. I risultati riportati 
faranno riferimento all’attuatore elettromeccanico come somma dei moduli, per capire 
meglio come il comportamento dell’attuatore dipende dai moduli si rappresentano 
singolarmente con gli eventuali componenti costituenti.  
Nel modello completo invece, i risultati dipenderanno da una missione tipo data da 
specifica relativa al velivolo di riferimento. Si sceglie un intervallo di temperatura di 
controllo a terra che varia tra -20°C e 50°C (TGCS), che è l’intervallo di temperatura 
riscontrabile nella maggior parte delle applicazioni reali. La rappresentazione sarà del 
failure-rate dell’intero sistema EMA con la possibilità di visualizzare i suoi moduli 
separatamente. Inoltre nel secondo modello sarà eseguita una rappresentazione che 
mette in risalto il cambiamento dei risultati di affidabilità ottenuti nei due ambienti 
operativi analizzati (AUC e ARW). 
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4.1 Analisi su singola fase della missione 
L’analisi di affidabilità di questo capitolo è un analisi test di un attuatore 
elettromeccanico fatta in condizioni operative fissate (temperatura e carico fissato, 
indipendente dalla missione). Si fissa un intervallo di temperatura dentro il quale il 
sistema attuatore dovrà soddisfare i requisiti di certificazione, altrimenti sarà bene 
ridondare il sistema a livello di sezionamento di superfice o a livello attuatore.  
La configurazione che si analizza di seguito è relativa all’ambiente operativo AUC, un 
ambiente inospitale che non può essere abitato da equipaggi umani durante il volo. 
L’ipotesi fatta è di fissare una superfice di controllo di riferimento azionata da un unico 
attuatore, si prende come riferimento la superfice dell’elevatore del velivolo al carico 
massimo. 
Lanciando la simulazione si ottiene che il prototipo EMA scelto al variare della 
temperatura di test ha l’andamento del failure-rate di figura 4.1. 
Si nota un notevole degrado dell’affidabilità dell’attuatore al diminuire della 
temperatura, in particolare tra -40°C e 0°C si osserva un salto di due ordini di grandezza. 
Visto che i risultati dell’EMA sono la rappresentazione della somma dei quattro moduli, 
è interessante visualizzare come ognuno di esso contribuisca sull’affidabilità del 
sistema, fig. 4.2. 
Figura 4.1: Failure-rate EMA su fase generica 
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Da queste rappresentazioni è chiaro che alle basse temperature il modulo motore ed il 
modulo della trasmissione meccanica danno un contributo al failure-rate maggiore dei 
moduli elettronici. Con l’aumento della temperatura, questi due moduli hanno un 
sensibile miglioramento, con ordini di grandezza paragonabili ai moduli elettronici. Tale 
comportamento è ben visibile in una rappresentazione logaritmica del tasso di guasto 
dell’EMA, fig. 4.3. 
Figura 4.3: Failure-rate EMA in scala logaritmica su fase generica 
Figura 4.2: Failure-rate dei moduli EMA su fase generica 
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Nell’analisi effettuata il modulo meno affidabile risulta essere il motore elettrico, perciò 
è interessante una rappresentazione degli elementi che lo costituiscono per visualizzare 
meglio il contributo di ciascuno. L’analisi del motore elettrico è stata fatta con un 
modello che tiene conto della modalità di rottura di due elementi: i cuscinetti e le bobine. 
Essi danno contributi all’affidabilità diversi, fig. 4.4. 
Figura 4.4: Failure-rate componenti motore su fase generica 
Dai risultati si vede che il complesso dei cuscinetti ha una bassa affidabilità, soprattutto 
alle basse temperature, mentre le bobine motore riportano andamenti simili al resto 
dell’elettronica dell’EMA. 
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4.2 Analisi di missione 
La stima del failure-rate fatta in questo capitolo ha un grado di complessità maggiore, 
più coerente con l’impiego, modello completo. Fissata una missione tipo riferita ad un 
velivolo di riferimento, vengono definiti un ciclo termico ed un ciclo di carico. Si sceglie 
un intervallo di temperatura alla stazione di controllo a terra che varia tra -20°C e 50°C.  
Il failure-rate del sistema EMA che si ottiene è rappresentato in figura 4.5. 
Figura 4.5: Failure-rate EMA su missione 
L’affidabilità dell’attuatore migliora all’aumentare della temperatura di controllo a terra, 
con l’influenza della missione si osservano miglioramenti in termini di affidabilità 
generali rispetto ai risultati dell’analisi EMA su singola fase. Questo miglioramento è 
dovuto al carico applicato sull’EMA che non è sempre costante durante la missione, ma 
ha un proprio ciclo di carico. Inoltre la temperatura in cui si trova a lavorare l’attuatore 
nella maggior parte della missione è molto bassa, ciò dipende dalla missione del velivolo 
di riferimento, e porta a bassi risultati globali di failure-rate. 
La rappresentazione dei moduli dell’EMA ci permette un confronto sul contributo che 
ciascun modulo da al failure-rate, in funzione della temperatura di controllo a terra, fig. 
4.6. 
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I risultati mettono in luce come, anche qui, gli effetti predominanti sull’analisi di 
affidabilità restano quelli delle unità meccaniche. Le figure 4.7-4.8 e l’equazione 4.1 
rappresentano i risultati del failure-rate delle tre unità meccaniche che danno maggior 
contributo all’affidabilità del sistema attuatore. 
Figura 4.7: Failure-rate cuscinetti motore 
 
 
 
 
Figura 4.6: Failure-rate dei moduli EMA su missione 
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Per il failure-rate relativo al riduttore epicicloidale abbiamo un valore costante su tutto 
l’intervallo di temperatura analizzato, poiché il dato di catalogo comprende un failure-
rate su di un intervallo di temperatura di applicazione maggiore a quello d’interesse, 
perciò il tasso di guasto è corretto solo rispetto al tipo di ambiente operativo, così il 
failure-rate è: 
𝜆𝐺𝑒𝑎𝑟𝑏𝑜𝑥 = 5 ∙ 10
−5    (4.1) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 4.8: Failure-rate vite di manovra a rulli satelliti 
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4.3 Effetto della variazione dell’ambiente operativo 
La configurazione analizzata finora è relativa ad un ambiente inospitale per un 
equipaggio umano (AUC) tipica di un UAV. Spesso in molte applicazioni su mezzi aerei 
a pilotaggio remoto troviamo condizioni ancor più critiche dovute a forti vibrazioni che 
inducono l’EMA ad uno stress ambientale peggiorativo, in questo caso l’ambiente 
operativa è ARW. L’analisi di questo effetto ambientale riguarderà gli EMA installati su 
elicotteri o applicazioni dove le vibrazioni sono elevate, come ad esempio vicino ad un 
motore. Per osservare meglio la differenza del failure-rate tra l’ambiente operativo 
analizzato finora e questo, si riportano sullo stesso grafico i due effetti, fig. 4.9. L’analisi 
è stata effettuata tenendo conto della missione del velivolo. 
Come ci si poteva aspettare il failure-rate della nuova condizione operativa ambientale 
ha un effetto peggiore rispetto alla condizione ambientale finora analizzata. Infatti lo si 
può dedurre anche dal confronto dei fattori ambientali forniti dai manuali di riferimento, 
dove il fattore in ARW è sempre più grande del fattore in AUC.  
 
 
 
 
 
Figura 4.9: Confronto del failure-rate tra AUC e ARW 
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5 Affidabilità e sicurezza del sistema comandi di volo 
 
5.1 Architetture proposte 
I dati di probabilità di guasto per ora di volo mostrano come un’architettura dell'attuatore 
priva di ridondanze, porti ad una bassa affidabilità, soprattutto alle basse temperature. 
Le superfici primarie di controllo sono tutte superfici critiche per la sicurezza in volo 
del velivolo così necessiteranno di una filosofia di progetto di tipo Fault-Tolerant, ossia 
devono tollerare un eventuale guasto senza pregiudicare il loro funzionamento. Per 
ottemperare al requisito Fault-Tolerant si fa solitamente ricorso alla ridondanza delle 
superfici o dell’attuatore stesso. A tal proposito si propongono due architetture:  
- Attuatori Simplex su superfici sezionate (la superficie di controllo è suddivisa in 
più sezioni, ognuna comandata da un EMA) 
- Attuatori Simplex in ridondanza su superficie unica (la superficie è movimentata 
da una coppia di EMA) 
In generale non basta introdurre delle ridondanze nei sistemi per aumentare 
l’affidabilità, ma è necessario gestire tali ridondanze. Questo significa che si deve tener 
presente dell’architettura Flight Control System (FCS), che mediante una ridondanza dei 
propri componenti per tollerare le avarie, il guasto così deve poter esser individuato, 
isolato e compensato, in modo che non sia di ostacolo al funzionamento delle rimanenti 
ridondanze funzionanti. 
Ciascuna delle due architetture proposte deve quindi prevedere la presenza di sistemi 
per il riconoscimento e l’isolamento dell’avaria. Tale funzionalità è implementata dal 
FCC che include sistemi hardware/software per determinare il monitoraggio dell’EMA, 
individuando ed isolando eventuali avarie.  
Il modello di simulazione permette di agire su di un dispositivo (fault-compensation, 
FC), che varia a seconda dell’architettura proposta, per isolare l’avaria qualora fosse 
rilevata.  
Il monitoraggio viene eseguito con i dati rilevati in ingresso: 
- Comando dell’attuatore (δi) 
- Tensione di ingresso (Vin) 
 79 
 
- Posizione dell’attuatore mediante trasduttore (δ) 
In figura 5.1 è raffigurato uno schema di monitoraggio ed isolamento dell’avaria 
 
Figura 5.1: Schema di monitoraggio ed isolamento dell'avaria 
Nello schema precedente sono evidenziati gli elementi da considerare per la gestione 
delle ridondanze ai fini di affidabilità e sicurezza. Si individua il FCS che monitora lo 
stato di salute dell’attuatore agendo sul FC nel caso d’isolamento dell’avaria.  
Come già detto la filosofia fault-tolerant è un requisito tipico per i controlli di volo, essa 
può essere intrapresa mediante due tipi di funzionalità:  
- fail-operative, vale a dire la capacità di operare correttamente anche dopo uno o 
più guasti dei componenti, questa può essere ottenuta mediante ridondanza di 
superfici o attuatori. 
- fail-safe, cioè la capacità, dopo uno o più guasti di componenti che causano la 
perdita completa di funzionalità dell’attuatore, porre l’EMA in una condizione 
che non comporta effetti negativi sulla sicurezza e quindi di portare a termine la 
missione. In questo caso è necessario l’uso di dispositivi appositi (come freni o 
frizioni). 
 
5.1.1 Attuatori “Simplex” su superfici sezionate 
La ridondanza delle superfici di controllo del volo è una possibile soluzione alla scarsa 
affidabilità dell’attuatore, soprattutto in determinate condizioni operative. Ogni 
attuatore è collegato direttamente alla rispettiva superfice sezionata, tale architettura è 
denominata “Simplex” su superficie sezionata.   
L’architettura del velivolo di riferimento è quella ad ala fissa, largamente descritta nel 
capitolo 2.1. Si procede con la definizione delle superfici ridondate dopo aver riportato 
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un grafico che simula il cambiamento di affidabilità dell’attuatore al variare del numero 
di superfici relativo all’elevatore. 
La simulazione fornisce i risultati del failure-rate dell’EMA ad una, due e tre sezioni 
della superfice di controllo in pitch, fig. 5.2. 
Figura 5.2: Failure-rate EMA su superfici dell'elevatore sezionate  
Dal grafico si vede che l’affidabilità migliora al crescere del numero di sezioni, in 
particolare nel passaggio da una a due o tre sezioni il tasso di guasto migliora 
notevolmente.  
Con queste considerazioni si definiscono le ridondanze delle superfici di controllo del 
velivolo di riferimento per l’assegnazione di un livello di criticità. 
Nell’architettura si considera la 
seguente sezionatura delle superfici di 
controllo primarie, fig. 5.3. 
Roll control: eseguita da due alettoni 
per semiala (in rosso);  
Pitch control: eseguita da tre elevatori 
sulla coda orizzontale (in verde); 
Yaw control: eseguita da tre 
timoni disposti sulla coda verticale (in 
giallo);  
 
Figura 5.3: Architettura a superfici sezionate 
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Un’analisi preliminare dei rischi a livello funzionale porta a determinati risultati di 
sicurezza, secondo l'AER.P-6B (obiettivi di sicurezza Tabella 1.1). L’analisi effettuata 
viene scomposta in “Total loss” (perdita totale della superficie) e “Partial loss” (perdita 
parziale della superficie).  
I livelli di criticità sono assegnati in seguito alle seguenti considerazioni: 
- In caso di bloccaggio di una superficie di controllo non ridondata (ad esempio a 
fondo corsa), il livello di criticità è massimo in quanto non si avrebbe la 
possibilità di gestire il velivolo in quel controllo di volo.  
- In caso di bloccaggio parziale di una superficie di controllo si ha ancora la 
possibilità di comandare il velivolo secondo alcune regole di meccanica del volo 
che permettono di controbilanciare quell’effetto mediante i restanti controlli di 
volo. Perciò il livello di criticità si abbassa. 
In ogni caso si avrà una riduzione dell’inviluppo di volo più o meno marcata a secondo 
della criticità. Una situazione migliore dal punto di vista di assegnazione del livello di 
criticità si avrebbe con la ridondanza della superficie, che a seconda del numero di 
sezioni su ciascun controllo si afferma un livello di criticità differente, sicuramente 
meno pericoloso dei precedenti.  
Per ciascun caso viene applicato il modello di affidabilità binomiale, il quale si applica 
a sistemi costituiti da un certo numero di componenti di cui è sufficiente che ne 
funzionino un numero minimo per completare con successo la missione. Nell’ipotesi 
che i componenti abbiano tutti la stessa affidabilità, caso comune nell’introduzione di 
ridondanze, la formula applicata è la seguente [8]: 
𝑅 = ∑
𝑁!
𝑖!∙(𝑁−𝑖)!
∙ 𝑅𝐶
𝑖 ∙ (1 − 𝑅𝐶)
𝑁−𝑖𝑁
𝑖=𝑟   (5.1) 
dove R è l’affidabilità, i sono il numero di componenti funzionanti, r è il numero minimo 
di componenti funzionanti, N è il numero totale dei componenti e 𝑅𝐶 è l’affidabilità dei 
componenti.  
A titolo di esempio si applica l’equazione 5.1 all’elevatore con due superfici in avaria e 
si ha: 
𝑅𝑝𝑖𝑡𝑐ℎ = ∑
3!
2!∙(3−2)!
∙ 𝜆𝐸𝑀𝐴
2 ∙ (1 − 𝜆𝐸𝑀𝐴)
3−23
𝑖=2 = 3𝜆𝐸𝑀𝐴
2 − 3𝜆𝐸𝑀𝐴
3 ≈ 3𝜆𝐸𝑀𝐴
2   (5.2) 
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dove il grado di ordine superiore viene trascurato. Si procede allo stesso modo per il 
timone e gli alettoni con le relative combinazioni di avarie. Questa analisi porta ai 
risultati di sicurezza riportati nelle tabelle 5.1-5.4. Avendo scelto il numero di sezioni 
delle superfici del timone uguale a quelle dell’elevatore si fa una trattazione unica. 
Total loss 
- Elevatore/Timone  
Numero componenti 
in avaria  
Classificazione 
dell’avaria 
1 Major 3𝜆𝐸𝑀𝐴 < 10
−4 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 3.3 ∙ 10
−5 
2 Catastrophic 3𝜆𝐸𝑀𝐴
2 < 10−7 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 1.8 ∙ 10
−4 
3 Catastrophic 𝜆𝐸𝑀𝐴
3 < 10−7 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 4.6 ∙ 10
−3 
Tabella 5.1: Analisi di sicurezza in Total Loss delle superfici di elevatore e timone 
- Alettoni  
Numero componenti 
in avaria  
Classificazione 
dell’avaria 
1 Minor 4𝜆𝐸𝑀𝐴 < 10
−2 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 2.5 ∙ 10
−3 
2 Hazardous 6𝜆𝐸𝑀𝐴
2 < 10−6 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 4.1 ∙ 10
−4 
3 Hazardous 4𝜆𝐸𝑀𝐴
3 < 10−6 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 6.3 ∙ 10
−3 
4 Hazardous 𝜆𝐸𝑀𝐴
4 < 10−6 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 3.2 ∙ 10
−2 
Tabella 5.2: Analisi di sicurezza in Total Loss delle superfici di alettone 
Partial loss 
- Elevatore/Timone 
Numero componenti 
in avaria  
Classificazione 
dell’avaria 
1 Minor 3𝜆𝐸𝑀𝐴 < 10
−2 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 3.3 ∙ 10
−3 
2 Major 3𝜆𝐸𝑀𝐴
2 < 10−4 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 5.8 ∙ 10
−3 
3 Hazardous 𝜆𝐸𝑀𝐴
3 < 10−6 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 1.0 ∙ 10
−2 
Tabella 5.3: Analisi di sicurezza in Partial Loss delle superfici di elevatore e timone 
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- Alettoni 
Numero componenti 
in avaria 
Classificazione 
dell’avaria 
2 (semiala diversa) Minor 4𝜆𝐸𝑀𝐴
2 < 10−2 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 5.0 ∙ 10
−2 
2 (stessa semiala) Major 2𝜆𝐸𝑀𝐴
2 < 10−4 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 7.1 ∙ 10
−3 
3 Hazardous 4𝜆𝐸𝑀𝐴
3 < 10−6 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 6.3 ∙ 10
−3 
4 Catastrophic 𝜆𝐸𝑀𝐴
4 < 10−7 𝜆𝐸𝑀𝐴 < 1.8 ∙ 10
−2 
Tabella 5.4: Analisi di sicurezza in Partial Loss delle superfici di alettone 
Il requisito più stringente da tener in considerazione per la progettazione dell’attuatore 
Simplex è quello che riguarda un avaria ad una superfice dell’elevatore o del timone in 
“Total loss”. 
𝜆𝐸𝑀𝐴 < 3.3 ∙ 10
−5   (5.3) 
Nell’assegnazione dei livelli di criticità si è tenuto conto delle seguenti considerazioni. 
Nel caso di perdita totale di una superfice sezionata dell’alettone, la superficie opposta 
che ha la stessa capacità di comando è riportata nella posizione opposta a quella 
bloccata, mentre le altre sono utilizzata per gestire il controllo in roll, per tale motivo si 
decide di classificare questa avaria come Minor (anche se ci sarà una riduzione 
dell’inviluppo di volo). Se capita il bloccaggio totale di due superfici, si perde il 
controllo in roll, però il computer, facendo uso degli altri controlli riesce a controllare il 
velivolo in una situazione di emergenza, questo è possibile grazie ad opportuni sistemi 
di controllo progettati sfruttando alcune regole di meccanica del volo, questo ci permette 
di poter classificare l’avaria come Hazardous e non Catastrophic. Tale ragionamento 
non vale per l’assegnazione dei livelli di criticità relativi alle superfici sezionate 
dell’elevatore e del timone, perché con la perdita di una superfice, il velivolo può essere 
ancora controllato, ma si ha una notevole riduzione dell’inviluppo di volo. Con la perdita 
di due superfici, il controllo in pitch è in avaria e non potendo fare lo stesso 
ragionamento come per gli alettoni, si classifica la doppia avaria come Catastrophic. 
Il top-event per il sistema di attuazione delle superfici primarie è la perdita completa 
dell’intera superficie di controllo.  
 84 
 
La perdita totale del controllo sull’attuatore (Total Loss Actuator) si verifica, nella 
configurazione Simplex, per un’avaria meccanica (Mechanical Section) o elettrica 
(Electrical Section).  
Il guasto meccanico è identico in tutte le possibili configurazioni ottenibili dalla 
divisione della superficie mobile e si presenta a causa di avarie sui diversi organi 
meccanici, cuscinetti del modulo motore (bearings), riduttore di trasmissione (gearbox) 
o vite di manovra (screw).  
Per la sezione elettrica/elettronica i possibili guasti che si presentano possono essere 
un’avaria al sistema di controllo in ciclo chiuso dell’attuatore (possibili guasti elettrici 
ai sensori della corrente di fase del motore, ai resolvers o al LVDT) o ad un guasto 
elettrico del motore (avaria alle bobine, windings) oppure ad un guasto dell’elettronica 
di potenza (avaria agli switch). Nel caso si verificasse un guasto nella sezione elettronica 
si potrebbe portare il sistema in una configurazione Fail-Safe, in modalità smorzata 
(damped-mode, DMD) attraverso un cortocircuito delle fasi, così da rendere più gestibile 
l’affidabilità dell’intera architettura.  
A fronte della perdita totale di funzionalità dell’attuatore, si possa disimpegnare la 
superficie mobile dall' attuatore o comunque metterlo in stato latente. Allo stesso tempo 
non è sempre possibile lasciare la superficie completamente libera per problemi di 
vibrazioni e flutter. Ecco che l’uso di un freno è utile per stabilizzare la superficie, 
provocando una resistenza alla rotazione libera del comando primario.  
 
5.1.2 Attuatori “Simplex” in ridondanza duale su superfici uniche 
La ridondanza del sistema di attuazione si può ottenere sia a livello meccanico che a 
livello elettrico. Visto che la scarsa affidabilità dell’attuatore è prevalentemente dovuta 
ai componenti di natura meccanica si propone una ridondanza dell’intero sistema EMA.  
La configurazione proposta è a due attuatori sotto un’unica superficie di controllo, 
mediante un’architettura a “quadrilatero articolato”. L’intero sistema costituisce una 
catena cinematica costituita da quattro membri rigidi collegati a due a due mediante 
coppie rotoidali, fig. 5.4. 
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Figura 5.4: Architettura a quadrilatero articolato 
Il quadrilatero articolato si può pensare realizzato, nel modo più semplice, mediante 
quattro aste a, b, c, d, collegate a cerniera nei punti estremi A, B, C, D. Se si suppone di 
tenere fisso uno dei membri, per esempio l'asta d (telaio), la catena dà origine ad 
un meccanismo, nel quale i due membri a e c (i due attuatori supposti ideali nel loro 
movimento unidirezionale) con la loro estrazione e retrazione, muoveranno il membro 
b. Il membro b, opposto al membro fisso, è dotato di un moto più complesso, 
caratterizzato dalla condizione dei due suoi punti B e C, il quale si spostano sopra due 
circonferenze distinte con centro rispettivo nelle cerniere A e D. Inoltre l’asta b è 
vincolata nel suo centro alla superficie di controllo.  
In condizioni di normale funzionamento sono entrambi gli attuatori a fornire energia per 
il movimento della superficie, così da generare la voluta rotazione del comando 
primario, in figura 5.5 si propone la normale condizione di funzionamento del 
cinematismo.  
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Figura 5.5: Condizioni di normale funzionamento 
Si evidenziano le tre configurazioni che si possono avere in questa architettura ad 
attuatori Simplex in 
ridondanza duale sotto 
un’unica superficie. 
La soluzione con due 
attuatori attivi (Active-
Active) permette di non avere 
alcun ritardo di esecuzione 
nei comandi, fig. 5.6.  
Nella realtà il principale 
svantaggio legato a questa 
soluzione è la presenza di 
inevitabili piccole differenze nel movimento dei due attuatori che possono generare 
sforzi indesiderati sulla superficie da controllare, ma quest’effetto è mitigato da un 
opportuno controllo in posizione.  
In caso di guasto di un attuatore si deve garantire il corretto funzionamento del comando 
primario, perciò nasce la necessità di passare ad una configurazione Fail-Operative, in 
modalità blocco (blocked-mode, BM) attraverso l’utilizzo di un freno (Active-Blocked). 
Ciò permette di isolare l’attuatore guasto per impedire un’influenza negativa sui 
cinematismi in modo da rendere l’architettura più gestibile dal punto di vista 
dell’affidabilità. In questa situazione non si pregiudica il funzionamento 
dell’architettura a quadrilatero perché l’altro attuatore è controllato in maniera tale da 
Figura 5.6: Principio di funzionamento Active-Active 
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poter annullare l’effetto dell’attuatore bloccato, così da rendere il velivolo sicuro in quel 
controllo (modalità operative). Nel caso l’attuatore in avaria rimanga bloccato nel punto 
di estrazione massima (caso molto remoto), in questo caso pur portando l’altro attuatore 
in posizione opposta non si avrebbe più controllo del comando. Si ovvia a questo 
problema con l’uso di attuatori dotati di una corsa d’estrazione più lunga così da poter 
continuare a controllare la superfice di controllo, seppur di poco, fig. 5.7. 
Nel caso di un ulteriore guasto all’altro attuatore nella condizione Operative si prevede 
una architettura tale da rendere il sistema Fail-Safe. In caso di guasto ad entrambi gli 
attuatori la superficie primaria sarà movimentata dai carichi aerodinamici che agiscono 
su questa. L’azione di tali carichi sarà quella di deflettere la superficie mobile senza 
incontrare alcuna resistenza nel movimento. Ecco che la soluzione con un freno si rivela 
tuttavia utile per stabilizzare la superficie. Con tale configurazione si raggiunge 
l’importante aspetto Fail-Safe. 
Il top-event per il sistema di controllo è la perdita completa della superficie, evento 
critico da scongiurare per evitare la perdita addirittura del velivolo e di vite umane, che 
si avrebbe con la perdita totale degli attuatori ed i relativi sistemi di bloccaggio. 
 
5.2 Analisi alberi dei guasti 
Una strada per l’indagine dell’eventualità di avaria e della sua stima di affidabilità di un 
sistema si effettua con l’utilizzo dell’albero dei guasti (Fault Tree Analysis, FTA). È 
un’analisi di tipo top-down in quanto si parte dall’avaria del sistema e si valutano le 
cause che la determinano in un processo che va dal sistema al componente. In fase di 
Figura 5.7: Principio di funzionamento Active-Blocked 
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progettazione e definizione di architettura, tale analisi è un metodo fondamentale per 
l’allocazione dei requisiti di affidabilità sui singoli componenti. Una volta stabilito il 
grado di affidabilità complessivo desiderato, l’analisi FTA mette in luce i componenti 
più critici e di conseguenza la necessità di introdurre ridondanze. 
 
5.2.1 Soluzione attuatori Simplex su superfici sezionate 
Si parte dalla configurazione attuatore Simplex su superficie unica per l’elevatore, le 
principali modalità di guasto che si osservano nell’attuatore EMA sono sintetizzate 
nell'albero dei guasti di figura 5.8. 
 
Figura 5.8: Albero dei guasti EMA Simplex 
I dati di probabilità di guasto per ora di volo sono estratti alla temperatura di controllo a 
terra di -20°C (quando l’attuatore ha il tasso di guasto più alto). Mostrano come un 
attuatore Simplex sotto un’unica superficie porti ad una scarsa affidabilità. La situazione 
migliora decisamente sezionando la superficie di controllo in tre parti (1.2·10-4 h-1). Si 
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noti come le parti più 
critiche dell’EMA in 
questa configurazione 
siano i componenti 
della trasmissione 
meccanica e la parte 
meccanica relativa ai 
cuscinetti del modulo 
motore.  
Ma non bisogna 
dimenticarsi la sezione 
dell’elettronica di 
potenza e di controllo 
che ha un ruolo 
importante nel valore 
di probabilità di avaria, 
qui viene sopravalutata 
molto poiché i dati 
sono relativi alle basse 
temperature.  
Nell’albero dei guasti 
di figura 5.9 si riporta 
l’intera perdita di 
controllo del volo della 
soluzione ad attuatori 
Simplex su superfici 
sezionate. 
 
 
 
 
Figura 5.9: Albero dei guasti dell'architettura ad attuatori Simplex su superfici sezionate 
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La perdita totale del controllo sull’attuatore (Loss of EMA) si verifica, nella 
configurazione Simplex, per un’avaria meccanica (Mechanical Section) o elettrica 
(Electrical Section).  
Il guasto meccanico è identico in tutte e tre le possibili configurazioni di controllo 
ottenibili dalla divisione della superficie mobile e si presenta a causa di avarie sui diversi 
organi meccanici (cuscinetti motore B, riduttore epicicloidale GB e vite di manovra a 
rulli satelliti PRS). Essa è cruciale per l’affidabilità dell’attuatore, in quanto non esiste 
un dispositivo che permette di proteggere la sezione da una qualsiasi avaria ad uno di 
questi componenti.  
Al contrario la sezione elettrica, permette di agire su di un dispositivo in modalità 
smorzata (DMD), che si attiva nel caso di avaria ad un qualsiasi componente della 
sezione, questo permette di gestire meglio l’affidabilità. I possibili guasti che si 
presentano in questa sezione portano in una configurazione Fail-Safe Actuator e 
dipendono da un’avaria al sistema di controllo in ciclo chiuso o all’elettronica di potenza 
oppure ad un guasto alle bobine motore (W). La presenza del DMD è riportata 
nell’analisi con l’introduzione di una porta AND che collega la possibilità di guasto del 
dispositivo fault-compensation con la possibilità di guasto della parte 
elettrica/elettronica dell’attuatore. 
La ridondanza che nasce dalla multipla superficie di comando si traduce in un ulteriore 
albero dei guasti che prevede come top-event la perdita della superficie (Loss of Surface) 
che si ha nel caso di avaria totale a due attuatori, introdotti con una porta AND (vedere 
tab. 5.1-5.4). Le possibili combinazioni critiche della perdita di due attuatori che si 
hanno nell’architettura analizzata per i tre controlli sono: 
- 3 combinazioni per il controllo in pitch 
- 3 combinazioni per il controllo in yaw 
- 2 combinazioni per il controllo in roll (una per semiala) 
 
5.2.2 Soluzione attuatori Simplex in ridondanza duale su superfici uniche 
Per quando riguarda la soluzione Simplex in ridondanza duale su unica superfice di 
controllo si ha che la ridondanza dell’attuatore porta ad una perdita totale del volo come 
è riportato nell’albero dei guasti di figura 5.10. 
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Figura 5.10: Albero dei guasti dell'architettura ad attuatori Simplex in ridondanza duale su superfici uniche 
La perdita totale del controllo sull’attuatore (Loss of EMA) si verifica, nella 
configurazione Simplex, per un’avaria meccanica od elettrica/elettronica ad uno dei 
quattro moduli. 
Il guasto al modulo motore si presenta a causa di avarie ai suoi organi (cuscinetti B o 
bobine W). Il guasto del modulo dell’elettronica di potenza si verifica in seguito ad una 
semplice avaria ad un sotto-componente (unità minime della scheda di potenza o 
componenti di mercato). Il guasto all’elettronica di controllo si verifica con un’avaria 
ad un componente (componenti di mercato). Il guasto alla trasmissione meccanica si 
presenta a causa di un’avaria ai suoi componenti (riduttore epicicloidale e vite di 
manovra a rulli planetari). Proprio quest’ultima è la più cruciale per l’affidabilità 
dell’attuatore, in quanto deve sopportare il carico dell’intera superficie di controllo. 
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Vista la scarsa affidabilità dell’attuatore, il modello di simulazione permette di agire su 
di un dispositivo in modalità blocco (BM) attraverso l’uso di un freno che si attiva nel 
caso di avaria ad un qualsiasi componente dell’attuatore Simplex. I possibili guasti che 
si presentano in questa sezione portano in una configurazione Fail-Operative Actuator 
e dipendono da una qualsiasi avaria all’attuatore. La presenza del BM è riportata 
nell’analisi con l’introduzione di una porta AND che collega la possibilità di guasto del 
dispositivo fault-compensation con la possibilità di guasto di un qualsiasi modulo 
dell’attuatore. 
La ridondanza che nasce dalla configurazione a quadrilatero si traduce in un ulteriore 
albero dei guasti che prevede come top-event la perdita della superficie di controllo 
(Loss of Surface) che si ha nel caso di avaria totale ad entrambi gli attuatori ed ai relativi 
dispositivi di sicurezza. 
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5.3  Confronto fra architetture  
A questo punto si riprendono le architetture di affidabilità proposte e le si confrontano. 
Le architetture proposte sono due, quella di attuatori EMA Simplex sotto ogni superficie 
sezionata e quella di due attuatori sotto un’unica superficie di controllo.  
In definitiva, si è osservato dagli alberi dei guasti che la prima soluzione porta ad una 
probabilità di perdita del volo di, fig 5.9: 
𝜆𝐹𝑙𝑖𝑔ℎ𝑡_1 = 1.15 ∙ 10
−7 
La seconda soluzione ad una probabilità di perdita del volo di, fig. 5.10: 
𝜆𝐹𝑙𝑖𝑔ℎ𝑡_2 = 7.36 ∙ 10
−7 
Si conclude dicendo che entrambe le configurazioni si collocano nell’intervallo degli 
indici di rischio della tabella 1.1, tra gli eventi estremamente remoti (10-7<P<10-6pFH).  
A questo punto la differenza da tener in considerazione sta nel numero di attuatori 
dell’intero velivolo. La prima soluzione prevede l’impiego di 10 attuatori 
elettromeccanici, la seconda soluzione possiede due attuatori in meno con conseguenti 
riduzioni di pesi, costi e complessità del sistema di comando di volo, fig. 5.11. 
 
Figura 5.11: Confronto del numero degli attuatori fra le due architetture proposte 
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Conclusioni e sviluppi futuri 
L’affidabilità di un attuatore elettromeccanico Simplex per comandi di volo di 
UAV è stata valutata con modelli predittivi di affidabilità dei componenti elettrici, 
elettronici e meccanici che tipicamente lo costituiscono (motore brushless, riduttore 
epicicloidale, vite di manovra a rulli satelliti, sezione sensori, schede elettroniche).  
I modelli adottati per il calcolo sono stati: modelli semi-empirici per i componenti 
che non forniscono dati dettagliati per il calcolo del failure-rate, in parte derivati da 
documentazioni di riferimento per lo sviluppo di impianti aeronautici (MIL-HDBK217F, 
MIL-HDBK338B) ed adattati utilizzando linee guida più recenti (ANSI-VITA-51.1) e 
modelli per componenti che forniscono dati da catalogo sul failure-rate adattati per gli 
scopi del lavoro. 
È stato osservato che il failure-rate dell’attuatore dipende fortemente dalla 
temperatura e dai carichi operativi. In particolare, ipotizzando un ciclo di carico 
continuativo e di entità pari al massimo operativo per la superficie dell’elevatore, il 
failure-rate EMA varia fra 3.8·10-3 h-1 e 9.5·10-5 h-1 (MTBF fra 260 h e 10530 h) se la 
temperatura di lavoro passa da -54°C a 71 °C, con contributi preponderanti sulla 
probabilità di guasto forniti dalle parti meccaniche (cuscinetteria motore, riduttore e vite 
di manovra) alle basse temperature e contributi preponderanti delle parti elettroniche 
alle alte temperature. 
Con riferimento alla missione tipica del MALE UAV P.1HH, sono state poi 
effettuate una serie di simulazioni di predizione di affidabilità, tenendo conto di cicli di 
carico e cicli di temperatura più coerenti con l’impiego. In questo caso, il failure rate 
dell’attuatore varia fra 9.1·10-4 h-1 e 5.7 10-4 h-1 (MTBF fra 1100 h e 1750 h) con una 
temperatura di decollo e atterraggio alla stazione che varia fra -20°C a 50 °C. In questo 
caso, i contributi preponderanti sulla probabilità di guasto sono forniti dalle parti 
meccaniche poiché ci troviamo ad operare, per la maggior parte della missione del 
velivolo, a basse temperature. Questo scenario cambia se l’attuatore lavora in condizioni 
operative diverse, tipiche di ciascun velivolo. Tali valori, conseguentemente alla 
diminuzione dei carichi operativi, si riducono in caso di attuatori in parallelo: ad 
esempio, al variare della temperatura alla stazione a terra, il failure-rate varia fra 1.9·10-
4 h-1 e 1.2·10-4 h-1 (MTBF fra 5260 h e 8330 h) in caso di attuatori in doppia ridondanza, 
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e fra 1.2·10-4 h-1 e 7.7·10-5 h-1 (MTBF fra 8330 h e 12990 h) in caso di attuatori in triplice 
ridondanza. 
Tenendo conto che la probabilità che la condizione catastrofica si verifichi, 
secondo la direttiva tecnica AER.P-6B per UAV, con possibilità di ferire persone o avere 
collisione con velivoli civili, deve essere inferiore a 10-7 per ora di volo. I risultati 
mostrano come un’architettura con unico attuatore porti ad una bassa affidabilità, perciò 
l’architettura necessita di una filosofia fault-tolerant che fa ricorso a ridondanze delle 
superfici o dell’attuatore e a una gestione di quest’ultime. 
A partire dai risultati di affidabilità dell’attuatore ottenuti in precedenza, sono 
state definite due architetture di comandi di volo e ne è stata valutata l’affidabilità e la 
sicurezza mediante Fault Tree Analysis. In particolare, sono state considerate: 
un’architettura che prevede di suddividere le superfici di controllo in più sottosuperfici 
indipendenti, ciascuna attuata da un EMA Simplex e un’architettura con attuatori Simplex 
in ridondanza duale su superfici uniche. Per la prima soluzione si giunge ad una 
probabilità di perdita del velivolo (impatto su sicurezza del volo) di 1.15·10-7 h-1, mentre 
per la seconda soluzione si giunge a valori di 7.36·10-7 h-1. Si conclude che in entrambe 
le configurazioni si raggiungono valori prossimi a quello di requisito, imposto dalla 
normativa (AER.P-6B). A questo punto la differenza tra le due architetture riguarda il 
numero di attuatori dell’intero velivolo, nella prima soluzione sono impiegati 10 
attuatori elettromeccanici, nella seconda solo 8. 
 Va sottolineato che l’uso delle ridondanze migliora l’affidabilità e la sicurezza a 
livello velivolo, a patto di gestire le stesse in modo opportuno, facendo uso di dispositivi 
aggiuntivi in grado di isolare le avarie per garantire capacità fault-tolerant al sistema. 
Nel caso di attuatori in ridondanza è necessario l’impiego di dispositivi fail-safe quali 
frizioni o freni, per isolare l’attuatore in avaria. Nel presente lavoro si è deciso di non 
affrontare dettagliatamente l’affidabilità di tali dispositivi, che potrebbe essere 
argomento di sviluppi futuri al fine di trovare dispositivi sempre più affidabili per una 
benefica ripercussione sulla sicurezza del velivolo. 
Come indicazione generale, lo studio ha evidenziato che uno dei componenti più 
delicati dell’intero EMA è la vite di manovra, e in particolare per la modalità di guasto 
di bloccaggio (jamming). Tuttavia, i valori di probabilità di guasto per jamming ottenuti 
nel lavoro non tenevano conto della posizione occupata dall’attuatore al momento del 
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blocco: se questa è vicina alla massima estrazione gli effetti dell’avaria sono 
sicuramente molto critici, ma se il blocco avviene con la superficie in posizione neutra 
gli effetti sono molto meno dannosi. Una strada da valutare è quella di un miglioramento 
dell’analisi di affidabilità, mediante una correlazione tra la probabilità di avaria e 
l’ampiezza della deflessione della superficie mobile. Per un UAV non acrobatico la 
maggior parte della missione è spesa in condizioni di volo che richiedono piccole 
deflessioni delle superfici mobili. Se l’avaria di bloccaggio avviene nel campo delle 
piccole deflessioni, questa è facilmente compensabile lasciando ancora margine per una 
capacità di controllo parziale. In questo modo, l’evento di perdita totale di controllo, 
legato al bloccaggio con superficie fortemente deflessa, verrebbe più realisticamente 
relegato a probabilità più basse. 
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Appendice A 
Per descrivere la PDF (Probability Density Function) di componenti meccanici, che 
rappresenta il numero percentuale di guasti per unità di tempo, si usa la distribuzione di 
Weibull. La PDF è così definita: 
𝑃𝐷𝐹(𝑡) =
𝛽
𝜂
∙ (
𝑡
𝜂
)
𝛽−1
∙ 𝑒
−(
𝑡
𝜂
)
𝛽
  (A.1) 
dove 𝛽 è il fattore di forma ed 𝜂 è il parametro di scala o vita caratteristica espresso in 
ore. 
La probabilità del tasso di guasto e la funzione di affidabilità sono matematicamente 
descritte attraverso opportune funzione di densità di probabilità attraverso le equazioni 
A.2 e A.3 [8]. 
𝐹(𝑡) = ∫ 𝑃𝐷𝐹(𝑡)
𝑡
0
∙ 𝑑𝑡 = 1 − 𝑒
−(
𝑡
𝜂
)
𝛽
  (A.2) 
𝑅(𝑡) = 1 − 𝐹(𝑡) = 𝑒
−(
𝑡
𝜂
)
𝛽
  (A.3) 
Nella figura A.1 è possibile osservare come la probabilità del tasso di guasto varia in 
base al fattore di forma. 
 
Figura A.1: Distribuzione di probabilità di Weibull 
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Il tipico andamento del tasso di guasto nel tempo per componenti e sistemi ingegneristici 
è quello della “vasca da bagno”, fig A.2. Nella fase iniziale possono presentarsi più 
avarie del previsto per il fenomeno della “mortalità infantile”, segue una fase con tasso 
di guasto costante legato ad avarie di tipo causale, infine il tasso di guasto tende a 
crescere rapidamente quando ci si avvicina alla vita media di componenti soggetti ad 
usura. 
 
Figura A.2: Curva vasca da bagno [19] 
Componenti meccanici come la vite di manovra, non vi è alcuna mortalità infantile 
significativa, però l’usura è importante. Per ovvie ragioni, nella maggior parte delle 
applicazioni pratiche, il periodo di vita utile di interesse, non è quello durante il periodo 
di mortalità infantile o durante il periodo eccedente la vita, ma è la fase con tasso di 
guasto costante (quella centrale di figura), detta anche "periodo di vita utile". In questa 
zona si ha che il fattore di forma è pari a 1. Inoltre posto 𝜂 = MTBF e sostituendo questi 
valori alla A.2 si ottiene che: 
𝐹(𝑀𝑇𝐵𝐹) = 1 − 𝑒−1 = 0.632  (A.4) 
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Cioè il 63.2% della popolazione fallirà 
indipendentemente da 𝛽. Questo lo si 
vede anche dalla figura A.3. 
Quindi per definizione il MTBF 
corrisponde al 63.2% di probabilità di 
fallimento ovvero al 36.8% di 
affidabilità.  
Visto che la durata 𝐿10 della vite è 
relativa ad un’affidabilità del 90%, allora 
il fattore correttivo di affidabilità 𝑓𝑟 come 
dimostrato in seguito sarà 9.5. 
 
𝑅(𝐿10) = 𝑒
−(
𝐿10
𝑀𝑇𝐵𝐹) = 0.9    ⇒ 
𝑀𝑇𝐵𝐹 = −
𝐿10
ln 0.9
≈ 9.5 ⋅ 𝐿10  (A.5) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura A.3: Distribuzione di probabilità di Weibull 
in scala logaritmica 
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